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RESUME 
De nos jours, la consommation de carburant est un probleme majeur dans plusieurs 
domaines d'activite. En aeronautique, reduire la consommation de carburant signifie en 
realite reduire la trainee et/ou augmenter l'efficacite energetique des moteurs. Pour des 
vitesses subsoniques, un moyen de reduire la trainee est de maximiser la region de l'aile ou 
l'ecoulement est laminaire. Cet objectif est l'objet de nombreuses recherches sur le 
controle de l'ecoulement laminaire. Ce type de controle a ete etudie en profondeur depuis 
les annees 1940 et les techniques de controle ont beaucoup evolue: des etudes de 
conception de profils laminaires, on est passe aux techniques de controle par succion pour 
aboutir a de nouvelles techniques utilisant des profils adaptables. 
Cette etude se situe dans ce dernier domaine de recherche. Son but est d'optimiser 
la forme de 1'extrados d'un profil d'aile afin de controler la position du point de transition 
de la couche limite. Ainsi l'objectif principal de cette etude est d'obtenir un outil numerique 
d'optimisation permettant de determiner les formes optimales d'une peau flexible, 
positionnee sur une portion de 1'extrados d'un profil d'aile, induisant un recul de la 
position du point de transition. Cette optimisation a ete realisee pour diverses conditions 
de vol (vitesse, nombre de Reynolds, angle d'incidence), mais uniquement pour des 
vitesses subsoniques incompressibles. 
La conclusion principale de cette etude est qu'il est possible de reculer la transition sur 
1'extrados vers le bord de fuite en modifiant la geometrie d'une portion de 1'extrados. 
L'optimisation a permis d'etendre la region de 1'extrados ou le gradient de pression est 
favorable a l'ecoulement, de repousser la transition jusqu'a 20% de la corde par rapport a 
sa position sur le profil non modifie, de reduire la trainee jusqu'a 18% tout en gardant les 
variations [par rapport aux coefficients obtenus sur le profil non modifie) des coefficients 
de portance et de moment inferieures a 0.01. Les deplacements de la zone flexible ont ete 
raisonnables, ce qui rend ce concept realisable en utilisant des technologies actuelles. 
En outre, etant donne que les optimisations ont ete realisees sur des profils initialement 
concus pour etre laminaires, l'un en regime subsonique, l'autre en regime transsonique, les 
Vll 
resultats de cette etude montrent qu'il est meme possible d'ameliorer la laminarite de ces 
profils en utilisant cette approche de geometrie adaptable. 
Vlll 
ABSTRACT 
Today, fuel consumption is a major issue in many areas of activity. In aeronautics, 
reducing fuel consumption means reducing drag. In subsonic regimes this is done by 
maximizing the laminar regions on the aircrafts' main components, especially on the wing. 
That is the aim of laminar flow control studies. Laminar flow control has been widely 
investigated since 1940's and the techniques used evolved from natural laminar airfoil 
design to suction and then to morphing shapes. 
This study falls under this last category and aims at optimizing the shape of the 
upper surface of the airfoil in order to control the transition location. Indeed the main 
objective of this study is to get a numerical tool able to determine, using an optimization 
method, the shapes of a portion of the upper surface, made of flexible material, that will 
make the transition point move backwards. This optimization will be done for various 
given flight conditions (velocity, Reynolds number, angle of attack) but only for subsonic 
incompressible regimes. 
The main conclusion of this study is that it is possible to delay transition by modifying the 
shape of only a portion of the airfoil's upper surface using a flexible skin. 
The optimization enabled to extend the favourable pressure gradient region, to move the 
transition location backwards by up to 20% of the chord, to decrease the drag by up to 
18% while keeping a CL and CM variations less than 0.01. The constraints were respected 
and the displacements were reasonable which makes this concept applicable with available 
technologies. 
Moreover, since the optimizations have been performed on an airfoil which has been 
designed to be laminar at subsonic speeds and on an airfoil which has been design to be 
laminar at transonic speeds, this study shows that it is still possible to delay further the 
transition even on such an airfoil by using this morphing shape approach. 
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INTRODUCTION 
De nos jours, la diminution constante des reserves de carburant fossile ainsi que les 
changements climatiques engendres par la pollution due aux gaz a effet de serre, dont des 
emissions importantes accompagnent la combustion d'hydrocarbures, deviennent un 
probleme de plus en plus critique pour la societe. La consommation de carburant constitue 
une part tres importante de 1'activite industrielle mondiale et par la merae, a un impact tres 
important sur l'economie. Pour prendre un exemple dans le domaine de l'aeronautique, la 
consommation de carburant d'un avion de ligne commercial represente jusqu'a 50% du 
cout direct d'operation. 
L'un des defis technologiques majeurs des etudes aeronautiques est de reduire la trainee 
d'un avion puisque, etant une force qui s'oppose au mouvement de l'avion, cette derniere 
est la cause principale de consommation de carburant. En effet, une etude [1] a montre 
qu'une reduction de trainee de 20% resultait en une economie de carburant d'environ 
18%. Concretement, cette reduction de carburant signifie une economie financiere 
considerable et une reduction importante des emissions de gaz toxiques. En effet, une 
autre etude a demontre [2] qu'une reduction de 3% de la trainee de frottement d'un avion 
commercial long courrier induit une economie d'environ 152 000 dollars par an. En terme 
de reduction des emissions de gaz a effet de serre [1], pour une compagnie commerciale 
qui effectue un trajet quotidien entre Los Angeles et New-York, une reduction de la trainee 
de 10% s'accompagne d'une reduction de dioxyde carbone et de dioxyde d'azote de 10% et 
15% respectivement. Ces chiffres montrent qu'il est crucial de trouver des moyens 
techniques de reduire la trainee et c'est done un des sujets principaux de la recherche en 
aeronautique. 
En regime subsonique, la trainee de frottement represente environ 50% de la trainee totale 
d'un avion. De plus la trainee de frottement d'une couche limite laminaire est cinq a dix fois 
inferieure a la trainee de frottement d'une couche limite turbulente. Ainsi si Ton arrive a 
prolonger la zone laminaire sur une aile d'avion (e'est-a-dire repousser le point de 
transition laminaire-turbulent vers le bord de fuite) on devrait arriver a reduire la trainee 
2 
de frottement. En outre, selon Cebeci et al. [2], l'aile d'un avion produit environ 20% de la 
trainee de frottement, done reduire la trainee de frottement sur une aile devrait avoir un 
impact important sur la trainee totale. Controler la position du point de transition est un 
des objectifs majeurs des recherches sur le controle de l'ecoulement dans la couche limite 
(l'autre etant le controle de la separation-decrochage). 11 y a plusieurs manieres de realiser 
ce controle et il a ete choisi ici de modifier la geometrie du profil afin d'agir sur la transition 
laminaire-turbulent. Ce memoire porte sur le controle de la couche limite par modification 
de la forme de la paroi de l'extrados d'un profil d'aile. 
L'etude presentee ici s'inscrit dans un projet de recherche qui vise a construire une 
maquette de soufflerie avec une partie flexible posee sur l'extrados actionnee par des 
actionneurs. La forme de cette peau flexible sera modifiee en temps reel afin de maximiser 
la region laminaire quand les conditions de vol (nombre de Mach, nombre de Reynolds et 
angle d'incidence) changent. 
Le but de l'etude est de realiser un outil numerique permettant d'obtenir la forme de la 
peau flexible optimale (qui recule au maximum la transition laminaire-turbulent) pour des 
conditions donnees. A cause du caractere non-lineaire et implicite des equations decrivant 
le mouvement des particules du fluide, il est impossible d'obtenir une formule analytique 
precise de la position du point de transition. En consequence il n'est pas possible de 
formuler une equation analytique representant 1'objectif de l'optimisation. II est done 
necessaire d'adjoindre a l'optimiseur un outil aerodynamique capable de donner la 
position du point de transition pour des conditions d'entrees donnees (geometrie du profil, 
nombre de Mach, nombre de Reynolds et angle d'incidence). 
Dans un premier chapitre, une revue des techniques de controle de couche limite 
laminaire utilisant une modification geometrique du profil/corps sera realisee. Dans un 
second chapitre, on presentera la methodologie de l'etude. Ensuite, on decrira plusieurs 
outils aerodynamiques permettant de calculer numeriquement la position du point de 
transition. Puis, on expliquera l'outil numerique total permettant d'obtenir les formes 
optimales et on donnera des exemples concrets d'optimisations realisees avec cet outil. 
Enfin, des conclusions et des recommandations s'ajouteront a la fin de ce memoire. 
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CHAPITRE I : PRINCIPES DE REDUCTION DE LA TRAINEE ET 
DE CONTROLE DE LA COUCHE LIMITE 
1.1. DEFINITION DE LA TRAINEE 
Comme nous l'avons deja mentionne, reduire la trainee est une des preoccupations 
majeures de la recherche en aeronautique. 
La force de trainee est constitute de plusieurs composantes : 
• trainee de frottement (due aux pertes d'energie causees par le frottement entre le 
fluide et la surface solide), 
• trainee de forme ou trainee de pression (liee a la distribution de pression sur le 
contour du corps), 
• trainee induite par la portance, 
• trainee d'onde (pour les regimes supercritiques - ou la vitesse dans l'ecoulement 
depasse localement la vitesse du son - pour lesquels apparaissent des ondes de 
chocs accompagnees de variation brutales des parametres de l'ecoulement et done 
de pertes d'energie), 
• trainee d'equilibrage. 
La trainee de frottement est liee a la viscosite du fluide : le frottement ralentit la vitesse 
pres de l'obstacle pour lui permettre de diminuer jusqu'a la valeur zero sur l'obstacle. Cette 
zone ou la vitesse varie est appelee la « couche limite ». Ce comportement visqueux est 
caracterise par un nombre adimensionnel, le nombre de Reynolds (Re). 
pLU 
Re = -— 
(1-1) 
ou L est une longueur caracteristique de l'ecoulement, U est la vitesse de l'ecoulement, u et 
p sont respectivement la viscosite dynamique et la masse volumique du fluide. 
Ce nombre represente le rapport des forces d'inertie aux forces visqueuses. 
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Ainsi, pour des petites vitesses, correspondant done a des petits nombres de Reynolds 
(lorsque p et L ne sont pas trop grands et fj. pas trop petit) les phenomenes visqueux sont 
preponderants sur tous les autres phenomenes. Lorsque la vitesse augmente autour du 
profil, la couche limite passe d'un etat laminaire (ou toutes les couches de fluide sont 
paralleles] a un etat turbulent (les couches de fluide se melangent et la dissipation 
d'energie augmente). Ainsi la trainee de frottement turbulente est cinq a dix fois 
superieure a la trainee de frottement laminaire. Les aerodynamiciens cherchent done a 
maximiser cette region ou la couche limite est laminaire pour reduire la trainee en regime 
subsonique. Cela s'appelle le controle de couche limite laminaire. 
1.2. DEFINITION DE LA COUCHE LIMITE 
La couche limite a ete definie par Prandtl en 1904 comme une mince zone 
adjacente a la surface aerodynamique dans laquelle sont concentres tous les effets 
visqueux. 11 existe deux couches limites d'epaisseur generalement distincte: la couche 
limite de vitesse et la couche limite de temperature. Par abus de langage lorsque l'on parle 
de couche limite il s'agit en general de la couche limite de vitesse et ce sera le cas par la 
suite dans ce memoire. 
Sur la paroi, a cause du frottement du fluide, la vitesse tangentielle est nulle, ce qui est 
traduit mathematiquement par une condition de non-glissement. La vitesse augmente 
ensuite lorsque Ton s'eloigne de la paroi pour atteindre finalement la valeur de la vitesse 
de l'ecoulement non perturbee notee generalement Ue dans le cas d'une plaque plane. Dans 
le cas d'un ecoulement sur un profil aerodynamique, Ue depend de l'abscisse ou Ton calcule 
l'epaisseur de la couche limite et est la valeur de la vitesse calculee a la paroi a cette 
abscisse avec un calcul non-visqueux. L'epaisseur de la couche limite de vitesse 5 est 
definie comme etant la distance a la paroi a laquelle la vitesse tangentielle du fluide a la 
valeur U = 0.99Ue. De maniere analogue on peut definir une epaisseur de couche limite de 
temperature. Pour plus d'informations concernant la couche limite de temperature on 
pourra consulter la reference [3]. 
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Une quantite de la couche limite de vitesse importante a considerer et qui sera utilise dans 
la suite du memoire est l'epaisseur de deplacement. 
*•(*)= f (i--nr)dy 
JO V PeVe' 
(1-2) 
L'indice e indique que la valeur de la grandeur est prise a la frontiere de la couche limite. 
x et y sont les coordonnees dans un repere dont l'un des axes est tangent et l'autre est 
normal a la paroi. 
On peut expliquer ce que represents physiquement cette epaisseur de deplacement en 
s'interessant au cas de la plaque plane. 
Ecoulement hypothetique sans couche Ecoulement reel avec couche limite 
limite (calcul non-visqueux) 
Figure 1.1. Explication physique de l'epaisseur de deplacement [3] 
Sur le schema de gauche de la Figure 1.1, on peut voir l'ecoulement hypothetique non-
visqueux. Une ligne de courant passant par un point d'ordonnee yi est alors droite et 
parallele a la surface de la plaque. 
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Sur le schema de droite de la Figure 1.1, on peut voir l'ecoulement reel: a cause de la 
couche limite, l'ecoulement est ralenti et cela retarde l'ecoulement principal. Ainsi la ligne 
de courant passant par le point d'ordonnee yi, situe hors de la couche limite, est deviee 
vers le haut (elle s'eloigne de la plaque) d'une distance 5*. 
En conclusion, l'epaisseur de deplacement estime le deficit global du debit du a la couche 
limite. 
1.3. CONTROLE DE COUCHE LIMITE 
La conservation du caractere laminaire de la couche limite et le retard de la 
transition laminaire-turbulent s'obtiennent en rendant plus negative la courbure du profil 
de vitesse a la paroi. Reshotko [4] a demontre que cette courbure verifie la relation 
suivante: 
d2u dP I dudT \du 
^ ( 0 ) = - + p , w - - - ( 0 ) - , 
(1-3) 
ou l'indice w indique la valeur de la variable a la paroi. 





• Avoir un gradient de pression favorable — < 0, 
• Creer une vitesse transversale negative a la paroi vw < 0, par aspiration, 
• Refroidir la couche limite a la paroi — > 0, fear d'apres la loi de Sutherland — > 
dy dT 
0). 
Le controle de la couche limite a ete etudie en profondeur depuis les annees 1940 et 
plusieurs techniques de controles ont ete developpees suivant les trois principes expliques 
precedemment. On peut ainsi distinguer deux types de controle : 
7 
• le controle dit « passif» qui sert a controler la couche limite mais sans agir 
directement dessus : il s'agit de la conception de profils avec une region laminaire 
la plus etendue possible (ce qui revient a etendre la region ou le gradient de 
pression est favorable au maximum) pour des conditions donnees (conception de 
« profils naturellement laminaires »), 
• le controle dit« actif » ou Ton reagit a l'ecoulement pendant le vol. 
Traditionnellement, le controle actif de la couche limite consistait a agir sur l'ecoulement 
pour le garder/rendre laminaire en utilisant des techniques comme l'aspiration a la paroi 
ou le refroidissement de la paroi, ce qui permet de stabiliser la couche limite pendant le 
vol. Depuis quelques annees on developpe d'autres techniques qui consistent au contraire 
a modifier la geometrie du corps volant pour s'adapter a l'ecoulement: les profils/corps 
adaptables. 
Nous allons nous interesser par la suite uniquement au controle de la couche limite 
realise par modification de la geometrie du corps/profil. Ceci englobe deux categories : la 
conception de profils optimises pour une condition de vol (« natural laminar airfoils » ou 
profils naturellement laminaires) et ce qu'on appelle les « morphing airfoils » ou profils 
adaptables. Pour de plus amples informations concernant les autres techniques de controle 
d'ecoulement laminaire le lecteur pourra se referer aux references [5] et [6]. 
1.3.1 CONCEPTION DE PROFIL LAMINAIRE 
Lorsque les etudes sur la laminarite des profils ont debute, les chercheurs se sont 
tout d'abord penches sur la conception de profils dits « naturellement laminaires » (natural 
laminar airfoils). Comme on l'a dit precedemment, pour obtenir ces profils on agit sur la 
distribution de pression. On definit une distribution de pression dite « cible » (qui possede 
une zone ou le gradient de pression est negatif la plus longue possible; cependant cette 
zone doit etre definie avec soin car elle est toujours suivie d'une zone de recompression, 
qui peut entrainer de la trainee si la recompression est trop brutale, cf. Figure 1.2). 
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Cette approche est utilisee pour la conception de profils supercritiques transsoniques et 
vise dans ce cas a reduire la trainee d'onde. Elle est egalement utilisee en regime 
subsonique. On peut par exemple citer les travaux de Filippone [7], qui a utilise une 
version du logiciel aerodynamique XFOIL [8] pour realiser une conception inverse de profil 
de pales de rotor d'eolienne. La description de la pression etait definie de maniere iterative 
avec un algorithme d'optimisation de Newton et XFOIL calculait la forme du profil associee. 
Le but de l'optimisation etait de minimiser la trainee tout en fixant la valeur du coefficient 
de portance maximum. Avec cette methode, il a ete possible de parvenir a des trainees tres 





Figure 1.2. Exemple de distribution de pression "cible" 
D'autres etudes ont ete realisees essayant de reduire la trainee en repoussant la transition 
vers le bord de fuite du profil. La transition d'un ecoulement laminaire vers un ecoulement 
turbulent est generalement produite par l'amplification de perturbations alors qu'elles se 
propagent vers le bord de fuite. II est possible d'analyser le taux d'amplification de ces 
perturbations en utilisant la theorie de la stabilite lineaire. Cette theorie est basee sur le 
principe de superposition: on superpose a l'ecoulement moyen des petites variations 
infinitesimales. On analyse ensuite revolution des variations et on peut ainsi predire la 
transition au moyen de la methode eN [9]. 
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Green et al. [10] ont developpe un outil numerique permettant de concevoir des profils 
avec une transition apparaissant la ou l'utilisateur le specifie tout en gardant intact les 
coefficients de portance et de moment. Pour ce faire, ils utilisent une relation simplified 
entre les courbes du facteur N (de la methode eN) et la distribution de pression. Sur le profil 
initial, le code aerodynamique (un solveur Euler couple avec un modele de couche limite 
turbulente) calcule la distribution de pression, les parametres de la couche limite sont 
calcules avec un code de couche limite laminaire et enfin les courbes du facteur N sont 
calculees avec un code de stabilite (COSAL). Le logiciel construit ensuite les courbes du 
facteur N permettant la transition a l'endroit souhaite et en deduit la distribution de 
pression cible associee. Cette courbe de pression est ensuite modifiee pour permettre de 
satisfaire les conditions aerodynamiques imposees et un profil est concu en utilisant un 
module de conception de profil (CDISC). Apres quelques iterations on a ainsi pu obtenir 
des profils repondant aux exigences en termes de position de la transition et de parametres 
aerodynamiques. 
Amoignon et al. [11] ont egalement realise des optimisations de la forme d'un profil pour 
repousser la transition. Des contraintes ont ete appliquees sur le profil optimise par 
rapport au profil de reference : le volume, la position du bord d'attaque, ainsi que la forme 
d'une petite portion du bord d'attaque (10% de la corde] sont demeures inchanges. Pour 
calculer l'ecoulement visqueux, ils ont couple un solveur Euler compressible non-visqueux 
avec un code de couche limite compressible. Pour obtenir la transition, la methode eN a ete 
utilisee via un code de stabilite utilisant les equations paraboliques de stabilite. Ils ont 
utilise une methode d'optimisation basee sur la methode du gradient avec etat adjoint. 
L'energie cinetique des perturbations a ete choisie comme fonction objectif et 
l'optimisation visait a minimiser l'energie cinetique des perturbations. Ils ont reussi a 
reduire le coefficient de trainee de 6x l0 4 tout en maintenant les coefficients de portance et 
de moment constants. 
Driver et Zingg [12] presentent un algorithme d'optimisation qui modifie la geometrie d'un 
profil entier dans le but de controler la transition de la couche limite. Ils ont utilise un 
solveur Euler couple a un code de couche limite (MSES) pour predire la transition et un 
algorithme d'optimisation utilisant la methode des etats adjoints base sur les equations de 
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Reynolds compressibles. lis ont pu obtenir des augmentations significatives de l'etendue 
de la region laminaire principalement sur l'extrados du profil en utilisant differentes 
fonctions cout d'optimisation (la finesse, le facteur d'endurance, et le coefficient de 
portance]. 
Lutz et Wagner [13] ont optimise un corps axisymetrique semblable a un fuselage dans le 
but de reduire la trainee volumique pour des regimes incompressibles. lis n'ont pas 
modifie directement la geometrie du profil mais la repartition de singularites de type 
source modelisant le contour du corps et l'ecoulement non-visqueux autour de celui-ci. 
L'optimisation a ete realisee en utilisant un outil d'optimisation hybride et des algorithmes 
d'optimisation de strategie evolutive (combinaison d'une methode du « downhill simplex », 
d'une methode de gradient et d'algorithmes genetiques]. La transition etait determinee en 
utilisant une methode eN simplifiee. 
Toutes ces etudes montrent qu'il est possible de controler la position du point de 
transition, comme un moyen de reduire la trainee, en modifiant la geometrie du profil. 
Figure 1.3. Schema de la polaire d'un profil laminaire 
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Neanmoins, toutes ces optimisations ont ete realisees pour un point de conception defini 
par un nombre de Mach donne, un nombre de Reynolds donne et une incidence (ou 
portance) donnee. II y a alors une zone (le « drag bucket») pour laquelle la portance est 
elevee mais la trainee est tres faible. Cependant, si Ton s'eloigne assez du point de 
conception les gains obtenus pourront chuter drastiquement (cf. Figure 1.3). 
Une premiere solution a ce probleme est d'utiliser une methode d'optimisation multipoints 
qui permet de concevoir des profils optimises pour plusieurs conditions a la fois. Par 
exemple, Soemarwoto et Labrujere [14] ont concu un profil optimise pour deux points de 
conception. A chacun des points correspondaient un coefficient de portance, un nombre de 
Mach et un angle d'incidence. lis ont utilise un solveur non-visqueux compressible base sur 
les equations d'Euler et un modele de fluide visqueux base sur la moyenne de Reynolds des 
equations de Navier-Stokes. L'optimisation a ete realisee en utilisant l'approche des etats 
adjoints. lis ont ete capables de reduire la trainee de 10% et 12% respectivement pour 
chaque point de conception. Cette technique permet d'ameliorer le profil pour chaque 
point de conception mais ne permet pas de l'optimiser completement puisqu'il faut faire 
des compromis entre tous les points de conception consideres. 
Une autre solution a ce probleme est d'utiliser d'autres types de profils, dit « adaptables » 
qui ont la propriete de s'adapter a l'ecoulement afin de maximiser les performances 
lorsque les conditions de vol changent. 
1.3.2 UTILISATION DE PROFILS ADAPTABLES 
Les profils adaptables sont des profils dont la forme peut etre modifiee en vol. Pour 
une revue tres complete des profils adaptables (leur efficacite, leur manceuvrabilite, leur 
poids, leur controle,...), le lecteur pourra se referer a un rapport detaille de Jacob [15]. 
Secanell et al. [16] ont realise une etude sur un profil d'aile adaptable en utilisant une 
optimisation aerodynamique : ils ont choisi six points de conception representant chacun 
une phase de vol. La geometrie du profil etait representee par des B-splines avec onze 
points de controle. Le code d'analyse de l'ecoulement etait un code visqueux avec un 
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modele de turbulence de Spallart-Almaras. L'optimisation etait realisee avec une methode 
de programmation sequentielle quadratique et visait a reduire la trainee tout en gardant 
un coefficient de portance superieur a une valeur minimale. A Tissue de ces optimisations 
ils se sont rendus compte que les differences majeures entres les six differents profils 
optimises residaient dans l'epaisseur et la cambrure des profils. Ils ont done preconise 
l'utilisation de deux mecanismes pour modifier le profil en vol: un systeme gonflable pour 
modifier l'epaisseur particulierement au bord d'attaque et un systeme modifiant la ligne de 
cambrure. Les conclusions de leur etude sont que cela permettra ainsi d'augmenter 
l'enveloppe de vol et la manceuvrabilite de l'appareil. 
Martins et Catalano [17] ont etudie des profils a cambrure variable pour un avion de 
transport concu par l'entreprise Embraer Aircraft afin de reduire la trainee. Toute l'etude 
etait bidimensionnelle. Pour realiser les calculs aerodynamiques, ils ont utilise un code 
non-visqueux base sur une methode des panneaux avec une correction de couche limite. La 
methode d'optimisation utilisee etait la methode iterative du gradient. Ils ont optimise 
deux regions du profil successivement puis simultanement: le bord d'attaque fjusqu'a 
environ 28% de la corde) et le bord de fuite (zone commencant a environ 36% du bord de 
fuite) sur l'intrados et l'extrados. La geometrie des zones modifiees du profil etait 
modelisee par une spline cubique. Ils ont reussi a reculer la transition de 30% de la corde 
et a reduire la trainee de frottement de 24%. 
Munday et al. [18] ont realise experimentalement une maquette d'aile adaptable testee en 
soufflerie dans le but de controler la separation laminaire. L'aile etait adaptable dans le 
sens ou sa cambrure etait modifiee en gonflant et degonflant de maniere oscillatoire des 
bosses avec des actionneurs piezo-electriques. Avec cette methode ils ont pu retarder 
l'apparition de la separation de 4% de la corde. 
Une autre etude des profils a cambrure variable a ete realisee par Edi et Fielding [19] pour 
un regime de vitesses transsonique. Pour reduire la trainee ils ont utilise l'aspiration de la 
couche limite pres du bord d'attaque et ont varie la cambrure du profil pres du bord de 
fuite. La region intermediaire a ete optimisee afin d'obtenir un profil laminaire pour un 
point de conception. L'ajout de ces deux methodes de controle actif de la couche limite 
permettait d'optimiser les performances de l'avion autour du point de conception du profil 
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laminaire. La conclusion de leur etude est que ce concept est faisable pour un avion de 
transport et permettrait ainsi d'augmenter les performances de cet avion. 
MacLean [20] a demontre qu'il etait techniquement faisable de controler l'ecoulement sur 
un profil en modifiant la forme du profil en temps reel. L'analyse aerodynamique a ete 
realisee a l'aide d'une methode potentielle des panneaux avec une correction de couche 
limite calculee par la methode integrate. L'optimisation de la geometrie du profil etait 
realisee a l'aide de la methode du Simplex. La geometrie etait modifiee en utilisant une 
cambrure variable : le profil est decoupe en 4 morceaux et leur cambrure peut etre 
modifiee independamment. En temps reel, la distribution de pression etait fournie a la 
boucle de controle qui determinait la distribution de pression a atteindre en fonction des 
parametres aerodynamiques desires (dans les tests realises, c'etait la portance qui avait 
une valeur a atteindre) et 1'algorithme d'optimisation trouvait la cambrure des 4 morceaux 
de profil ainsi que Tangle d'attaque permettant d'atteindre cette distribution de pression. 
Cette methode peut tout a fait etre envisageable pour controler la transition de la couche 
limite. 
Enfin des etudes sont realisees a l'Universite du Kentucky utilisant des profils adaptables 
pour controler la separation de l'ecoulement [21], le flottement et les tourbillons du sillage 
[22]. Le profil adaptable a une surface oscillante sur l'extrados, actionnee par des 
actionneurs piezo-electriques. Par ce moyen, ils ont reussi a diminuer l'amplification de 
l'amplitude des tourbillons du sillage et a diminuer l'amplitude du flottement ainsi qu'a 
retarder la separation de l'ecoulement. 
Cette revue des methodes de controle de l'ecoulement n'est pas exhaustive et 
montre cependant qu'il y a beaucoup de recherches effectuees autour des profils 
adaptables afin d'ameliorer les performances aerodynamiques d'une aile d'avion. Deux 
techniques principales sont utilisees : la modification de l'epaisseur du profil et la 
modification de la cambrure du profil. Les modifications du profil sont realisees au bord 
d'attaque et/ou au bord de fuite ou alors en utilisant des surfaces oscillantes. Dans tous les 
cas, les etudes ont demontre qu'il etait possible d'ameliorer les parametres 
aerodynamiques (trainee, portance, retard de la separation, ...) en utilisant ce concept 
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d'aile adaptable. Le projet decrit dans ce memoire, s'inscrit dans le domaine de recherche 
sur les profils adaptables. 
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CHAPITRE II : METHODOLOGIE DE L'ETUDE 
I I . l . CONTEXTE 
Dans le chapitre precedent, nous avons presente les differentes methodes existant 
pour diminuer la trainee en modifiant la geometrie du profil d'aile, que ce soit par une 
optimisation prealable ou en utilisant un concept d'aile adaptable. Concernant 
l'adaptabilite des profils d'aile, beaucoup d'efforts sont fournis et il semble que ce soit un 
domaine tres prometteur. Ce projet s'inscrit dans ce champ d'etude. Comme nous l'avons 
mentionne precedemment son originalite reside dans le fait qu'une partie de l'extrados 
sera composee d'une paroi flexible et sera modifiee en temps reel pour repondre au 
changement de conditions de l'ecoulement. 
L'objectif principal de l'etude decrite dans ce memoire concerne la partie 
aerodynamique du projet: obtenir un outil numerique capable de fournir les formes de la 
peau flexible permettant de repousser au maximum la transition de la couche limite 
laminaire vers une couche limite turbulente. L'etude realisee ici est bidimensionnelle, a des 
regimes subsoniques incompressibles (nombre de Mach inferieur a 0.4), et a des faibles 
incidences ([-l°;+20]]. 
Nous allons tout d'abord presenter les profils d'ailes sur lesquels les optimisations 
ont ete realisees, puis la methode d'optimisation choisie. 
II.2. PROFIL D'AILE 
11.2.1 DESCRIPTION D U PROFIL 
Le profil d'aile destine a etre utilise pour la maquette du projet est le WTEATE1 
[23], profil ayant ete etudie a l'lnstitut de Recherche Aerospatiale (IAR) du CNRC. C'est un 
profil laminaire, optimise pour un regime de vitesses transsonique. Ce profil a une 
epaisseur de 16% et une corde de 0.5 metres. Puisque l'etude est realisee a des faibles 
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nombre de Mach, done en dehors de son point de conception, on devrait etre en mesure 
d'obtenir des gains sur la position du point de transition. 
Dans l'etude presentee dans ce memoire, on a aussi realise des calculs d'optimisation 
sur le NLF(1)-0416 [24], un profil laminaire optimise pour un regime de vitesses 
subsonique, capable d'avoir un faible coefficient de trainee et un coefficient de portance 
eleve en regime de croisiere. La corde du profil considere est de 1 metre. Son epaisseur est 
similaire a celle du profil WTEATE1. On verra ainsi s'il est possible de reculer la transition 
pour un profil optimise en regime subsonique. 
Afin de repousser la transition vers le bord de fuite du profil, une partie de l'extrados 
est constitute d'une tole flexible (cf. Figure II.1 ) dont la forme doit etre modifiee de 
maniere a atteindre la forme optimale determined pour les conditions aerodynamiques 
auxquelles est soumis le profil. Plusieurs etendues de la peau flexible ont ete etudiees afin 
de verifier leur impact sur l'augmentation de la region laminaire sur l'extrados. 
Figure II.l. Schema du profil adaptable (Profil NLF(1)-0416) 
Pour realiser l'optimisation, il a ete necessaire de modeliser mathematiquement la 
forme de la peau flexible. 
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II.2.2 M0DELISAT10N DE LA PEAU FLEXIBLE 
Deux methodes d'approximation ont ete utilisees pour modeliser la peau flexible: une 
interpolation par spline cubique et une interpolation avec une courbe B-spline. 
i. Spline cubique 
L'approximation de la zone flexible a tout d'abord ete realisee avec des splines cubiques 
car les splines cubiques sont censes representer correctement les deformations d'une peau 
reelle faite dans un materiau flexible mais avec une certaine rigidite. 
Pour approximer une fonction avec un spline cubique on procede comme suit: 
On divise l'intervalle sur lequel on veut approximer la fonction en N+l points [XO,XI,...,XN] 
d'ordonnees [yo,yi,...,yN] (cf. Figure II.2). 
M 
C '-
y = f{x) 
Figure 11.2. Discretisation d'une fonction pour approximation 
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Sur chaque intervalle [x;;Xj+1], (i = 0..N), la fonction/est approximee par une fonction 
polynomeS[ii+1](x) d'ordre 3. 
%i+i ]O) = ai(x ~ xi)3 + bi(x- xt)
2 + ct(x - xt) + di 
(HI) 
Sur chaque intervalle [xi; xi+1] , (i = 0.. N), il y a quatre inconnues a determiner. II y a N 
intervalles, ce qui fait 4N inconnues a determiner. 
Pour evaluer ces inconnues, il est necessaire de posseder 4N equations. Sur chaque 




•^[i,i+l](xi+l) = Vi+1 
(II-3) 
Ceci assure que la fonction S(x) qui est la fonction composee de toutes les fonctions 
S[i,i+i]W e s tcontinue par morceaux. 
On impose ensuite la continuite de la premiere derivee et de la deuxieme derivee au 
changement d'intervalle. 
S'[V+i](.Xi+i) = 5'[i+i,i+2](^i+i) P ° u r (i = 0..JV - 2) 
(II-4) 
Et 
S"[i,i+i](Xi+i) = s"[i+i,i+2](xi+1) pour(i = 0..N-2) 
(H-5) 
Ceci fait au total 4N-2 equations. II faut done ajouter deux equations supplementaires. 
On peut choisir d'imposer la derivee a chaque bout de l'intervalle [x0; xN] : 
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S\o,i](xo) = / 'Oo ) et S' [W-I,W]OJV) = / ' (*JV) 
(II-6) 
On peut egalement choisir d'imposer une derivee seconde nulle aux extremites de 
l'intervalle [x 0 ;x w ] : 
S'\o,i](xo) = 0 et S"[N_hN](xN) = 0 
(II-7) 
Dans ce dernier cas on parle de spline cubique naturelle. 
On dispose ainsi d'un systeme a 4N equations et 4N inconnues qui peut se resoudre assez 
simplement a l'aide d'une methode de Gauss. 
Les routines d'interpolation par spline cubique utilisees pour approximer la peau flexible 
sont les routines SPLINE et SPLINT issues de la reference [25]. Elles sont decrites dans 
l'Annexe 1.1. 
ii. Fonction B-spline 
La modelisation par B-spline utilise une combinaison lineaire de courbes B-spline 
(Basis Spline). Les B-splines sont la generalisation des courbes de Bezier. 
Soient un ensemble de m+1 reels ordonnes appeles nceuds t0 < tx < ••• < tTO_! < tm 
appartenant a [0; 1] on definit la courbe d'interpolation B-spline de degre n comme une 





Les Pi sont appeles points de controle. 
Les m+1 fonctions B-spline sont definies par recurrence : 
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1 I 0 smon 
(II-9) 
bf,n(t) = 7^
= JT^,n- l (0 + , tj'+W+1 " t *>J+l,n-l(0 
y+n y y+n+i y+i 
(IMO) 
Pour construire une courbe B-spline de degre d (ou d'ordre d+1) a partir de n+1 points Pi, 
il est necessaire de se donner m+1 noeuds en respectant la relation m = n + d + 1. 
La relation (11-10) nous dit que bi,o(t) n'est non nulle que sur l'intervalle [t,, ty+j]. 
La relation de recurrence (11-10) indique que bu(t) n'est non nulle que sur l'intervalle ou 
au moins l'une des B-spline bi,o(t) ou bi+i,o(t) est non nulle, soit sur les intervalles [t,, tn-2]. 
Par recurrence, on en deduit que bin(t), est non nulle sur l'intervalle [t„ ti+u„]. On remarque 
done, d'apres l'equation (II-8), que le point de controle P, n'aura d'influence que sur 
l'intervalle [t„ t,-+i+„]. On peut done en deduire que deplacer les points de controle ne 
modifiera l'allure de la courbe globale que localement. 
Pour plus d'informations concernant les B-splines, le lecteur pourra consulter la reference 
[26]. 
Les routines utilisees pour approximer la peau flexible sont les routines presentes dans la 
librairie IMSL MATH/LIBRARY de Visual Numerics pour Fortran BSINT, BSNAK et BSVAL 
[27]. Elles sont expliquees brievement dans l'Annexe 1.2. 
II.3. OPTIMISATION 
// . 3.1 CHOIX DE LA METHODE D 'OPTIMISA TION 
Contrairement a toutes les etudes presentees precedemment qui utilisaient 
principalement les methodes d'optimisation du gradient ou des etats adjoints, on utilisera 
un algorithme genetique. 
Les raisons de ce choix sont doubles : 
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• la premiere est qu'il est plus assure d'obtenir un extremum global avec un 
algorithme genetique alors que la methode des gradients fournit un extremum 
mais il est difficile de savoir s'il est local ou global; 
• la deuxieme raison vient du fait qu'il n'est pas necessaire de calculer des derivees 
en utilisant ce type d'algorithme d'optimisation. II faut seulement calculer la valeur 
de la fonction objectif de l'optimisation. 
D'autre part, le but de l'optimisation est de maximiser la region laminaire, soit de 
maximiser l'abscisse du point de transition. En raison de la forte non-linearite des 
equations des ecoulements du fluide ainsi qu'a cause de tous les phenomenes mis en cause 
lors de la transition, il est impossible d'obtenir une equation analytique predisant 
correctement la position de la transition de la couche limite avec precision. II est done 
indispensable de posseder un outil aerodynamique capable d'analyser 1'ecoulement sur 
une geometrie donnee et a une incidence, un nombre de Mach et un Reynolds donnes. Dans 
les diverses etudes citees precedemment, nous avons vu que plusieurs types de codes 
aerodynamiques etaient utilises. Cependant un code non-visqueux avec une correction de 
couche limite est preferentiellement utilise dans ce type d'etude avec integration du code 
aerodynamique dans le code d'optimisation. Ainsi, un code non-visqueux couple avec un 
code d'analyse de la couche limite est beaucoup plus rapide qu'un code Navier-Stokes, 
meme utilise conjointement avec une methode d'optimisation des etats adjoints. Dans cette 
etude nous avons done choisi d'utiliser un code non-visqueux couple a un code d'analyse 
de couche limite. L'outil aerodynamique sera presente dans le Chapitre III: 
11.3.2 ALGORITHMES GENETIQUES 
Lorsque Ton veut optimiser une fonction dont on ne connait pas l'expression 
analytique et que le nombre de parametres est important, il peut etre particulierement 
interessant de recourir aux algorithmes genetiques. Le processus d'optimisation simule 
revolution d'une population composee d'individus en competition pour leur survie d'apres 
le processus de selection naturelle developpe par Darwin. En effet, selon la theorie de 
Darwin, seuls les individus les plus adaptes a leur environnement survivront et se 
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reproduiront. Les algorithmes genetiques utilisent egalement des notions de genetique: 
une solution potentielle est un individu ou un chromosome. Les variables d'optimisation 
sont alors des genes (generalement codees en binaire) et les valeurs de ces variables sont 
des alleles. 
Pour utiliser un algorithme genetique, il faut done : 
• une population initiale, generee aleatoirement, la plus representative possible du 
domaine des solutions potentielles dans lequel on recherche la solution du 
probleme d'optimisation; 
• une fonction devaluation des capacites d'adaptation de chaque individu (solution 
potentielle du probleme d'optimisation): la fonction « fitness » qui correspond 
generalement a un terme pres a la fonction objectif de l'optimisation; 
• des operateurs de selection des individus les plus adaptes; 
• des operateurs de mutation pour diversifier la population; 
• des operateurs de reproduction pour generer la population suivante. 
Pour selectionner les individus les plus adaptes, il existe plusieurs methodes. Par exemple 
on peut citer la methode dite de tournoi, qui consiste a prendre les individus de la 
population deux par deux, a comparer leur fonction d'adaptation (la fonction fitness) et a 
selectionner le plus adapte. On peut citer egalement le processus de selection aleatoire, 
e'est-a-dire que tous les chromosomes de la population mere ont la meme probability 
d'etre selectionnes. 
Pour croiser les individus selectionnes entre eux, la methode la plus courante en binaire 
consiste a prendre un nombre aleatoire k compris entre 1 et la longueur de la chaine (1) de 
caractere representant les variables. A partir des chaines de caracteres des deux individus 
parents, on cree deux nouvelles chaines par permutation de tous les caracteres compris 
entre les positions k+1 et 1 des chaines. On peut choisir plusieurs lieux de coupes et 
echanger les parties de chaines comprises entre les coupes (croisement multiples). 
Enfin, pour augmenter la diversite de la population, on utilise des operateurs de mutation 
qui modifient de maniere aleatoire et occasionnelle une partie de la population. Le principe 
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est simple : Tun des genes des individus de la population concernee est remplace par une 
valeur aleatoire (en codage binaire, on remplace les valeurs 1 par 0 et vice versa). Cela 
permet d'eviter un appauvrissement de la population et d'explorer tout le champ des 
solutions potentielles afin d'eviter de converger vers un extremum local. 
Pour plus d'informations concernant les algorithmes genetiques, le lecteur pourra 
consulter la reference [28]. 
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CHAPITRE III : OUTILS D ' A E R O D Y N A M I Q U E 
L'objectif de l'etude est de concevoir un outil numerique d'optimisation qui aiderait 
a controler la couche limite afin de reculer la position du point de transition 
laminaire/turbulent sur l'extrados d'un profil. II etait done necessaire de posseder un outil 
numerique permettant de determiner avec precision la position de ce point. Pour cela, il 
faut obtenir les parametres visqueux de l'ecoulement. Pour ce faire il a ete convenu 
d'utiliser le couplage de deux codes aerodynamiques: un code non-visqueux qui 
permettait d'obtenir les caracteristiques non-visqueuses de l'ecoulement et un code 
d'analyse de l'ecoulement dans la couche limite qui, a partir des donnees non-visqueuses 
permet d'obtenir les parametres de la couche limite ainsi que la position du point de 
transition. En effet comme nous l'avons mentionne precedemment, ce type de code est 
largement utilise dans des calculs d'optimisation de profil. En effet, la question de la 
rapidite d'execution du code est decisive dans un calcul d'optimisation et, bien qu'un code 
de Navier-Stokes permette d'obtenir des resultats plus precis, il n'est pas aussi rapide 
qu'un code tel que celui decrit ci-dessus. 
Ainsi dans ce chapitre, nous presenterons dans un premier temps le code commercial 
XFOIL, qui est un code base sur une interaction non visqueuse-visqueuse, largement utilise 
et valide. Puis deux solutions differentes seront etudiees : la premiere solution consiste en 
l'utilisation d'un code base sur les equations d'Euler couple a un code de couche limite ; la 
deuxieme solution consiste en l'utilisation d'un code base sur la methode des panneaux 
couple a un code de couche limite. II est important de preciser que tous les calculs 
aerodynamiques realises dans cette etude sont des calculs bidimensionnels en regime 
subsonique incompressible (nombre de Mach variant de 0.1 a 0.35). 
III.l. CODE XFOIL 
III 1.1 DESCRIPTION 
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Le code XFOIL (V6.96, [29]) est un outil aerodynamique developpe en 1986 par Marc Drela, 
capable d'analyser ou de concevoir des profils aerodynamiques subsoniques. Pour ce 
projet l'interet de ce code est sa capacite a faire des calculs visqueux d'ecoulements autour 
de profils aerodynamiques subsoniques ainsi que sa capacite a predire la transition 
laminaire-turbulente de la couche limite. Nous allons par la suite decrire les deux 
fonctionnalites interessantes (pour ce projet) de XFOIL: le calcul non-visqueux/visqueux 
et la determination de la transition [30]. 
i. Calcul non-visqueux/visqueux 
XFOIL calcule les parametres non-visqueux de l'ecoulement en utilisant une methode des 
panneaux basee sur la formulation des lignes de courant avec une repartition lineaire des 
tourbillons. Un champ de vitesses bidimensionnel est construit par superposition d'un 
ecoulement plan uniforme (non perturbe), d'une distribution de tourbillons sur le profil et 
d'une distribution de sources sur le profil et le sillage. Le contour du profil et le sillage sont 
decoupes en segments appeles panneaux. Sur le profil, chaque panneau presente une 
distribution lineaire de tourbillon et une source d'intensite constante et sur le sillage 
chaque panneau presente une source constante. La fermeture du systeme d'equations dont 
les inconnues sont les intensites des sources et des tourbillons se fait grace a une 
formulation explicite de la condition de Kutta. 
Le developpement de la couche limite et le sillage sont decrits par une formulation 
integrate de couche limite a deux equations et un critere de transition base sur la methode 
du facteur N. L'obtention d'une solution visqueuse resulte d'une interaction entre 
l'ecoulement potentiel incompressible et les equations de la couche limite via un modele de 
vitesse de transpiration [31]. La trainee est determined a partir de l'epaisseur de moment 
calculee au dernier point du sillage. 
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ii. Prediction de la transition 
Pour predire la transition, XFOIL utilise une version simplifiee de la methode eN [32]. 
La methode « eN » est issue de la theorie d'amplification spatiale des ondes de perturbation 
basee sur l'equation d'Orr-Sommerfeld. Cette theorie considere que la transition est causee 
par l'amplification selective d'ondes d'instabilite infinitesimales (les ondes de Tollmiens-
Schlichting) initialement presentes dans l'ecoulement. Ces ondes sont produites par divers 
phenomenes : des ondes acoustiques, des vibrations de la paroi, la turbulence exterieure 
ou bien encore des irregularites de la surface. La vie de ces ondes peut grossierement etre 
divisee en trois phases. Premierement, les ondes sont generees. Deuxiemement leur 
amplitude croit de la maniere decrite par l'equation d'Orr-Sommerfeld. Troisiemement, 
l'amplitude des ondes cesse d'etre infinitesimale et cela s'accompagne de phenomenes 
non-lineaires qui annoncent la transition. Ainsi, en resolvant l'equation d'Orr-Sommerfeld, 
on obtient les amplitudes des ondes instables de Tollmiens-Schlichting. On considere alors 
que la transition apparait lorsque le rapport des amplitudes de l'onde la plus instable a la 
premiere onde instable atteint une certaine valeur eNcrit. 
! # 
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Sur la Figure III.l, A0 est l'amplitude de la premiere onde instable, A, est l'amplitude de 
l'onde la plus instable a une abscisse donnee. En pratique, le facteur d'amplification 
——1 est calcule a chaque abscisse et lorsque ce rapport atteint la valeur Ncrit 
pour une certaine abscisse, cette abscisse est alors l'abscisse du point de transition Xtr. 
La valeur du facteur d'amplification critique NCnt prend generalement des valeurs entre 8 et 
10, valeurs qui sont determinees experimentalement et qui sont liees a la turbulence 
presente dans l'ecoulement incident. 
Pour resoudre l'equation d'Orr-Sommerfeld, XFOIL utilise une approximation : il considere 
que le facteur de forme H est constant. Cette approximation est valable tant que 
l'accroissement d'amplitude des ondes bidimensionnelles de Tollmiens-Schlichting, suivant 
le modele d'Orr-Sommerfeld, est le mecanisme dominant responsable de l'apparition de la 
transition, ce qui est valable pour la plupart des profils usuels. De plus, le choix de Ncrit 
etant empirique, cette approximation ne donne pas une grande difference par rapport a la 
methode eN non simplifiee. 
III.l. 2 TESTS 
Afin de valider l'utilisation de XFOIL comme reference pour valider les calculs, nous 
avons compare ses resultats avec des donnees experimentales obtenues sur des profils 
d'aile en ecoulement subsonique a basse vitesse [incompressible) dans des conditions 
similaires a celles des essais qui seront realises dans la suite de cette etude. 
Tout d'abord, nous avons analyse l'ecoulement autour d'un profil classique, le NACA0021 
[33]. Ce profil a ete teste en soufflerie a un nombre de Reynolds de 1.5 millions et un 
nombre de Mach de 0.2 pour plusieurs angles d'incidence. 
Des comparaisons a 0° et 6° d'incidence sont incluses dans ce memoire. Sur la Figure III.2 
et la Figure III.3, on presente la solution non-visqueuse, la solution visqueuse avec 
transition libre (Ncrit = 6, qui correspond a une soufflerie plutot bruitee] et la solution 
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Figure III.2. Comparaison des resultats obtenus avec XFOIL avec des resultats experimentaux 
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Figure III.3. Comparaison des resultats obtenus avec XFOIL avec des resultats experimentaux 
profil NACA0021, Re = 1.5 millions, Mach = 0.2 et a = 6° 
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En effet, comme Ton ne connait pas le taux de turbulence des souffleries utilisees on ne 
peut savoir l'endroit ou la transition s'est declenchee experimentalement. 
Sur la Figure III.2 et la Figure III.3, on peut voir que les resultats obtenus avec XFOIL 
coincident bien avec les resultats experimentaux. La concordance est meilleure lorsque la 
transition est forcee au bord d'attaque. 
On a ensuite effectue des comparaisons entre les resultats obtenus par XFOIL et des 
resultats experimentaux sur le profil S809 [34]. Des comparaisons a deux angles 
d'incidence (0° et 4.04°), a un nombre de Reynolds de 2 millions et un nombre de Mach de 
0.1 sont presentees sur la Figure III.4 et la Figure III.5. 
Comme precedemment, deux calculs visqueux ont ete realises par XFOIL, un avec 
transition libre et l'autre avec transition forcee. Comme sur les figures precedentes on peut 
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Figure III.4. Comparaison des resultats obtenus avec XFOIL avec des resultats experimentaux -
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Figure III.5. Comparaison des resultats obtenus avec XFOIL avec des resultats experimentaux • 
profil S825, Re = 2 millions, Mach = 0.1 et a = 4.04° 
Nous avons ensuite voulu verifier la capacite de XFOIL a predire correctement la 
transition. Nous avons done compare les resultats obtenus par XFOIL avec des resultats 
experimentaux obtenus sur le profil laminaire NLF (1)-0416 [24] a Mach 0.1 et a des 
nombre de Reynolds de 1 et 2 millions pour une plage de coefficients de portance de -0.5 a 
1.7. En pratique, on n'atteindra pas ces valeurs extremes de portance dans cette etude. 
On peut voir de ces deux figures (Figure III.6 et Figure 111.7} que XFOIL predit assez bien la 
position du point de transition avec une tendance a predire la fin de la zone de transition 
au lieu du debut. Quand la portance devient trop negative, XFOIL s'ecarte beaucoup des 
resultats experimentaux, mais cette zone correspond a des angles d'incidence fortement 
negatifs (-6° a -10°] et ils ne seront pas traites dans ce projet. 
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Figure III.6. Comparaison de la position du point de position predit par XFOIL avec des resultats 
experimentaux - profil NLF(1)-0416, Re = 1 million et Mach = 0.1 
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Figure III.7. Comparaison de la position du point de position predit par XFOIL avec des resultats 
experimentaux - profil NLF(1)-0416, Re = 2 millions et Mach = 0.1 
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En conclusion de cette etude, on peut dire que XFOIL est un bon outil 
aerodynamique, corame constate egalement par d'autres auteurs [[35]), qui predit 
correctement les solutions visqueuses pour des nombres de Mach subsoniques 
incompressibles. En ce qui concerne la transition, XFOIL est egalement un tres bon outil 
mais il ne faudra pas utiliser d'incidence trop negative, ce qui ne sera pas le cas dans ce 
projet. Par la suite on pourra done comparer les resultats obtenus avec les codes 
numeriques utilises dans ce projet avec les resultats d'XFOIL. 
III.2. CODEEULER2D 
111.2.1 DESCRIPTION 
EULER2D est un code aerodynamique resolvant les equations d'Euler en deux 
dimensions (dont la solution est non-visqueuse) en utilisant le schema de calcul numerique 
de Jameson, Schmidt et Turkel [36] (de type centre, par volumes finis et avec viscosite 
artificielle du deuxieme et du quatrieme ordre). Les equations sont resolues explicitement 
dans le temps avec un integrateur Runge-Kutta. 11 est issu d'un code developpe a la Chaire J. 
A. Bombardier dans les annees 80, code en trois dimensions, destine a des calculs 
transsoniques sur des ailes entieres. Ce dernier a subi de multiples modifications pour 
aboutir a la version actuelle de EULER2D: un code bidimensionnel assorti d'un code de 
maillage capable de generer des grilles de types 0 ([37], [38]). 
111.2.2 TESTS 
Ce code ayant ete ecrit pour etre utilise pour des cas transsoniques, il n'avait ete 
valide que pour ces cas precis. Ainsi, afin de valider ce code pour des regimes subsoniques 
des tests numeriques ont ete entrepris. Des difficultes relatives a la convergence du code 
ont ete rencontrees: les simulations ne convergeaient pas ou tres lentement et 
necessitaient un tres long temps de calcul pour obtenir au final des solutions non 
convergees. De plus on a pu constater que le code Euler 2D etait tres sensible aux 
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parametres du maillage: par exemple il etait capable de donner une solution pour des 
conditions aerodynamiques donnees sur une grille donnee, mais si cette grille etait affinee 
en augmentant legerement le nombre de nceuds, il pouvait tout a fait ne plus reussir le 
calcul avec les memes conditions aerodynamiques sur cette nouvelle grille. On a tout 
d'abord suppose que ces difficultes venaient d'une erreur dans le mailleur integre au code 
EULER2D : en aval du bord de fuite tous les maillages presentent une region non maillee 
(Figure III.8 et Figure III.9). 
Figure III.8. Maillage 160x32 obtenu avec le mailleur initial 
Figure III.9. Detail de la Figure III.8 presentant la zone non maillee en aval du bord de fuite 
34 
CM 
Figure III.10. Maillage 160x32 obtenu avec le mailleur modifie 
Figure III . l l . Detail de la Figure 111.10 presentant le maillage pres du profil 
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Les fichiers source du mailleur ont done ete revus avec soin et le probleme a ete resolu 
(Figure III.10 et Figure III.11). Le mailleur utilise la methode de Poisson et permet de creer 
des grilles de types O-H. Le mailleur du code EULER2D est bien decrit dans la reference 
[39]. En outre d'autres modifications dans le mailleur ont ete realisees a cette 
occasion dans le but d'affiner le maillage pres du profil: sur les normales au profil, les 
noeuds sont distribues selon une repartition exponentielle 
exp(/?u) - 1 
x- • = 1,1 exp(u) - 1 
Avec u = -—, / G [2; n] 
n L 
(III-l) 
ou n est le nombre de nceuds repartis sur la normale et XQ est l'abscisse du nceud d'indice 
(i,j) dans un repere lie a la normale au profil au point sur le profil d'indice i. 
A ce stade, les simulations ne convergeaient pas plus rapidement qu'avant de resoudre le 
probleme du mailleur et les resultats obtenus n'etaient done pas vraiment meilleurs. Pour 
eliminer totalement l'hypothese que le probleme venait du mailleur, un nouveau mailleur a 
ete code. II s'agit d'un mailleur elliptique (code en utilisant la reference [40]) utilisant une 
repartition sinusoidale des nceuds sur le profil et une repartition exponentielle des nceuds 
sur la normale au profil (cf. Equation (III-l)) . Ce nouveau mailleur a ete couple au code 
EULER2D. Les nouveaux tests realises ont tous presentes des problemes de convergence, 
indiquant par la que les problemes de convergence du code devaient avoir une autre 
origine. En effet le code fonctionnait de maniere quasi aleatoire quelles que soient les 
donnees d'entree (taille du maillage, nombre de Mach, angle d'attaque), comme lorsque 
qu'on utilisait le premier mailleur corrige. Comme on peut le voir dans les figures suivantes 
(Figure III.12 a Figure III.16), la fiabilite de la version actuelle du code EULER2D pour des 
cas subsoniques peut etre mise en doute. 
Quelques resultats obtenus pour differents profils comme les profils NACA0012, 
NACA4415 et le profil WTEATE1, utilise pour le projet, sont donnes ci-dessous. 
Dans la Figure III.12, les resultats ont ete obtenus en utilisant differentes valeurs pour le 
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Figure 111.12. Comparaison des resultats obtenus avec EULER2D avec ceux obtenus avec le code 
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Figure 111.13. Comparaison des resultats obtenus avec EULER2D apres 7000 iterations, avec ceux 




Figure 111.14. Evolution du residu pour la simulation presentee sur la Figure 111.13 
Le residu correspond a la moyenne du residu sur l'equation de continuite. 
M M M S.S 8.7 S a 
Figure 111.15. Comparaison des resultats obtenus avec EULER2D apres 7000 iterations avec ceux 
obtenus avec le code XFOIL- Profil WTEATE1, Mach = 0.3 et a = 0° 
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Figure III.16. Evolution du residu de la simulation presentee sur la Figure 111.15 
Ces resultats montrent que la version actuelle du code EULER2D n'est pas capable de 
fournir des resultats acceptables pour les vitesses subsoniques analysees. La convergence 
n'a pu etre obtenue meme apres plusieurs milliers d'iterations et de plus pour effectuer 
7000 iterations il faut une demi-heure sur un systeme equipe d'un mono processeur P4. Le 
temps de calcul serait done un probleme supplemental pour l'utilisation d'EULER2D 
dans la boucle d'optimisation. 
Etant donne qu'avant cette etude le code avait subi de multiples modifications, on a pense 
qu'une erreur non detectee pourrait etre a l'origine de son manque de performance. Afin 
de verifier ceci, des tests numeriques ont ete conduits pour des vitesses transsoniques. Les 
resultats obtenus sont de loin meilleurs que ceux obtenus pour des cas subsoniques 
incompressibles (voir Figure 111.17 a Figure 111.20 ). Comme on peut le voir dans la Figure 
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Figure 111.17. Comparaison des resultats obtenus avec EULER2D avec ceux obtenus avec un autre 




- - * . _ _ 
I 
^ • * v 
> 
- - _ 
^ ^ t t L 
% r^ Vs 
" ^ J 
™̂w 
C F L - 1 
"** 
" ** ̂ ^ 
iterations 













** * * * * 
^ss* 
—#»• Jamesffiii f t 38f) 
-*™Esi»2D€Ft. = 2.S2, fr i fe 160*48 
8.3 0,4 0.S 3.3 0.8 i.S x/c 
Figure HI.19. Comparaison des resultats obtenus avec EULER2D avec ceux obtenus avec un autre 
code numerique base sur les equations d'Euler et utilisant la methode de Jameson-Schmidt-Turkel -
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Figure III.20. Evolution du residu de la simulation presentee sur la Figure 111.19 
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Toutes les comparaisons montrees ici sont realisees avec des resultats obtenus par 
d'autres codes non-visqueux. En effet, EULER2D etant un code non-visqueux, on ne pourra 
jamais obtenir des resultats identiques a des resultats experimentaux, qui eux, seraient 
visqueux. 
En se basant sur les resultats de tous les tests numeriques realisees on a pu conclure que 
tel quel, le code EULER2D ne pouvait etre utilise pour remplir les objectifs du projet. Pour 
identifier les problemes existants dans le code, il fallait revoir avec soin les fichiers sources. 
Cependant comme il a ete mentionne precedemment, le code EULER2D est un code derive 
d'un code tridimensionnel et a subi beaucoup de transformations. Ainsi cette tache de 
verification risquant de s'averer longue et ardue, il a ete decide d'utiliser un autre code 
disponible a la chaire, tout a fait compatible avec les circonstances du projet (calculs 




Le code HS est un code non-visqueux base sur la methode des panneaux de Hess et 
Smith [41]. C'est en fait le code aerodynamique utilise dans le module de calcul 
aerodynamique du code Canice2D de simulation du givrage sur les profils d'aile. 
Le principe de la methode des panneaux est base sur l'equation de Laplace : 
A</> = 0 
(III-2) 
ou cf) est le potentiel des vitesses. 
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Cette equation decrit les ecoulements non-visqueux a faible vitesse, soit les ecoulements 
incompressibles irrotationnels egalement appeles ecoulements potentiels. Le potentiel de 
vitesses obeit a cette equation et ainsi la recherche de solutions de cette equation consiste 
simplement a trouver des solutions harmoniques satisfaisant les conditions aux limites. En 
consequence, on peut utiliser des solutions simples (tourbillons, doublets, sources} en 
autant qu'elles satisfont les conditions aux limites. En l'absence de viscosite, la paroi 
n'impose plus de conditions de vitesse nulle. Neanmoins, le fluide ne peut traverser la 
paroi solide. On applique done la condition de tangence a la paroi: 
U.n = 0 
(HI-3) 
ou n est un vecteur normal a la paroi solide. 
De plus, l'equation de Laplace etant lineaire, on peut appliquer le principe de 
superposition. Ainsi, le profil est approxime par un certain nombre de panneaux assortis 
de singularites. 
Dans la methode de Hess et Smith, a chaque panneau on associe une source et un 
tourbillon. L'intensite de la source change d'un panneau a l'autre alors que l'intensite du 
tourbillon est constante sur tous les panneaux. Les nceuds de calcul sont au centre de 
chaque panneau. 
Si on considere N panneaux, on obtient alors un systeme compose des N equations de 
tangence de la vitesse a la surface de chaque panneau : 
0 = — U; sin 0; + V; cos 0j pouri=l,..N 
(III-4) 
ou 
fyest Tangle que le panneau i fait avec l'horizontale (cf. Figure III.21), 
it; et vt sont les composantes tangentielles et normales (au panneau i], 
respectivement, de la vitesse au milieu du panneau i. 
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Or, il y a N+l inconnues (N intensities de sources qi et une intensite de tourbillon y). Ainsi il 
est necessaire d'avoir une equation qui permet de fermer le systeme de solutions : la 
condition de Kutta qui s'applique sur les deux panneaux adjacents au bord de fuite (le 
panneau 1 et le panneau N]. 
ux cos 0! + vl sin 9i = —uN cos 0N — vN sin 9N 
(IH-5) 
OU 
• 61 et 0wsont les angles que font respectivement les panneaux 1 et N avec 
l'horizontale (cf. Figure III.21], 
• u1( uN et Vi, vN sont les composantes tangentielles et normales, respectivement, de 
la vitesse au milieu du panneau 1 et N, respectivement. 
Figure 111.21. Angles et systemes de coordonnees lies au panneau j . 
On obtient alors un systeme d'equations lineaire non-homogene qui permet d'obtenir en 
solution le vecteur de dimension N des intensites des sources sur chaque panneau et la 
valeur de l'intensite du tourbillon. 
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Les vitesses tangentielles sont ensuite calculees en utilisant les relations suivantes : 
n 
Vtl = Vm cos(^ - a) + ^ £ sin(0; - 0;.)ft, - c o s ( ^ - B^lrJ-^-
i=\ *• y -
" C -i 
+ ^ Y hin^i - dj)lnr-^ + cos(0j - 0j) ptj 
n
j=1i
 rH J 
(III-6) 
ou 
• Voo est la vitesse de l'ecoulement en amont du profil, 
• a est Tangle d'incidence, 
• 0i et 0j sont les angles que font les panneaux i et j avec l'horizontale (cf. Figure 
111.21), 
• Pij est Tangle formee par les segments reliant le centre du panneau i et les 
extremites du panneau j , 
• ry et ry+i sont les distances entre le centre du panneau i et les extremites du 
panneau j . 
Pour plus de details sur la methode Hess-Smith, qui est une des methodes de panneaux les 
plus utilisees, on pourra consulter plusieurs bonnes references [41],[42] et[43]. 
Pour utiliser le code HS par la suite avec un code d'analyse de la couche limite nous avons 
incorpore une fonction permettant de calculer le sillage. Afin de calculer les coordonnees 
du sillage une approche simple a ete envisagee : celle de considerer le sillage comme une 





ou U et V sont les composantes horizontale et verticale de la vitesse, et dx et dy des 
deplacements Tun horizontal, Tautre vertical. 
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En pratique pour calculer le sillage nous avons procede par iteration : au bord de fuite nous 
avons considered que les composantes des vitesses etaient les moyennes arithmetiques des 
composantes des vitesses calculees au centre de chacun des deux panneaux adjacents au 
bord de fuite. Puis nous avons impose un pas dx et nous avons calcule le dy correspondant. 
Cela donne le premier point du sillage. Pour calculer le deuxieme point il faut calculer les 
composantes de la vitesse en ce premier point puis avec un dx impose on en deduit le 
nouveau dy et ainsi de suite. 
II a fallu done ajouter dans le code une routine permettant de calculer la vitesse en tout 
point du domaine. La vitesse en un point du domaine est la superposition de trois champs 
de vitesses : le champ de vitesses induit par l'ecoulement plan de vitesse Vo°, le champ de 
vitesses induit par chaque source presente sur chaque panneau et le champ de vitesse 
induit par chaque tourbillon present sur chaque panneau. 
. „ (Ux =Vmcosa + Y
l{=1qjUSj + y I ,
n
= 1 ur,-
Les vitesses seront done au point P : \ ,, ,r . ™ ™ 
[Uy = Vmsina + YIj=\ qj vsj + y £"= 1 vvj 
(III-8) 
ou uSj et vSj sont les vitesses induites au point P par la source presente sur le panneau j au 
point P et uVj et vv, sont les vitesses induites au point P par le tourbillon present sur le 
panneau j . 
Pour calculer les vitesses induites par la source et le tourbillon du panneau j , on va utiliser 
le repere de coordonnees lie au panneau j (cf. Figure III.21) et denoter par un indice 
superieur * les vitesses calculees dans ce repere en gardant a l'esprit les relations 
suivantes : 
uSj = u*Sj cosdj — v*Sj sinOj 
vsJ = u*sjsin8j + v*j cosdj 
(III-9) 
et 
uVj = u*Vj cosdj — vlj sindj 
vSj = u*Sj sindj + v*j cosdj 
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(HI-10) 
Le champ de vitesses induit par un tourbillon unitaire situe sur le panneau j au point P 
{x*,y*), dans le repere lie au panneau j est: 
{ Vsj 2TT 
(III-ll) 
Le champ de vitesses induit au point P par une source unitaire situee sur le panneau j dans 
le repere lie au panneau j est: 
(IH-12) 
Une fois que ces vitesses induites par chaque panneau j dans le repere global sont calculees 
en utilisant les equations (III-9) a (111-12), on somme sur chaque panneau suivant 
l'equation (111-8). On obtient ainsi le champ de vitesse a un point P quelconque du domaine. 
III.3.2 TESTS 
Le code HS a ete teste sur quatre profils differents (NACA0012, NACA4415, NLF416-(1), 
WTEATE1) et les resultats obtenus ont ete compares avec ceux calcules par le solveur 
a6rodynamique XFOIL en mode non-visqueux. Par souci de concision seuls quelques 
resultats sont presentes. On peut voir que les deux codes donnent des resultats tres 
semblables. (Figure III.23 a Figure III.25). Une amelioration, basee sur une interpolation 
par spline cubique, a ete implementee dans le code HS permettant a l'utilisateur de 
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Figure 111.22. Comparaison des resultats obtenus avec HS avec ceux obtenus avec XFOIL - profll 
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Figure III.23. Comparaison des resultats obtenus avec HS avec ceux obtenus avec XFOIL - profil 
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Figure 111.24. Comparaison des resultats obtenus avec HS avec ceux obtenus avec XFOIL - profit 
WTEATE1, Mach = 0.3 et a = 3° 
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Figure 111.25. Comparaison des resultats obtenus avec HS avec ceux obtenus avec XFOIL - profil 
NLF416(1) a Mach 0.2, Incidence -0.5° 
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Toutes ces figures [Figure 111.22 a Figure III.25) montrent un excellent accord entre les 
resultats obtenus avec le code HS et ceux obtenus avec le code XFOIL, code qui a deja ete 
valide par de nombreuses etudes. 
D'autre part, contrairement au code EULER2D, les simulations sont realisees en quelques 
secondes sur un ordinateur equipe d'un processeur P4. Ceci constitue un atout tres 
important pour l'utilisation de ce code dans une boucle d'optimisation. 
III.4. CLDF 
111.4.1 DESCRIPTION 
Le code CLDF (Couche Limite a Differences Finies) est un code d'analyse de 
l'ecoulement dans la couche limite developpe dans les annees 80 par 1'ONERA (France). Ce 
code integre les equations de la couche limite en utilisant la methode des differences finies. 
II necessite en fichier d'entree les valeurs de la vitesse sur le profil obtenues apres un calcul 
non-visqueux. En sortie il donne les parametres de la couche limite et la position du point 
de transition. 
Le code CLDF preditla transition a l'aide de quatre criteres differents [44]: 
• le critere longitudinal «Arnal Habiballah Delcourt», qui prend en compte les 
influences du taux de turbulence exterieure et du gradient de pression longitudinal, 
• le critere longitudinal « Arnal Vialle Jelliti», qui se base sur un calcul approche de 
l'amplification totale des ondes les plus instables (methode du facteur N), 
• le critere transversal CI, qui compare la valeur locale du nombre de Reynolds 
basee sur l'epaisseur de deplacement transversal a une valeur critique qui est une 
fonction du parametre de forme longitudinal incompressible, 
• le critere transversal C2, qui cherche la direction la plus instable de l'ecoulement, et 
compare ensuite le nombre de Reynolds base sur l'epaisseur de deplacement dans 
cette direction a une valeur qui est une fonction du taux de turbulence exterieure. 
Pour des calculs bidimensionnels seuls les deux premiers criteres sont utilises. 
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111.4.2 TESTS 
Afin de verifier le code CLDF quelques calculs ont ete realises d'abord pour l'ecoulement 
laminaire sur une plaque plane. Les resultats sont compares avec la solution theorique de 
Blasius [45]. 
Deux courbes de comparaison sont presentees ici (Figure III.26 et Figure III.27). 
Sur ces figures, Ue correspond a la Vitesse de l'ecoulement non perturbe sur la plaque, c 
correspond a la longueur de la plaque. Delta est l'epaisseur de la couche limite definie par 
l'ordonnee a partir de laquelle la vitesse de l'ecoulement U vaut 99% de la vitesse de 
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Figure 111.27. Comparaison des resultats obtenus avec CLDF avec la solution theorique de Blasius 
III.5. COUPLAGE HS-CLDF 
111.5.1 DESCRIPTION 
Afin d'obtenir un calcul visqueux et la position du point de transition sur le profil il 
a fallu « coupler » les codes HS et CLDF. Le code HS fournit au code CLDF les valeurs des 
vitesses sur l'extrados et sur l'intrados a partir du point de stagnation et vers le bord de 
fuite. CLDF calcule ensuite les parametres de la couche limite sur l'extrados puis sur 
l'intrados du profil. La correction de couche limite est ensuite effectuee dans le code HS au 
moyen de la Vitesse de transpiration V* definie par Lighthill [31]. La Vitesse de 
transpiration est la Vitesse correspondant a l'epaisseur de deplacement 6*. 
U 8 d S'(x)=\ 1 - — dn etV' =—{(Ue-U)dn = — (ueS') 
e J 
ds • 8s 
(IH-13) 
Ou s et n sont les directions tangentielles et normales a la paroi du profil a l'abscisse x. 
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Comme nous l'avons mentionne dans le Chapitre I, 6* correspond physiquement au 
deplacement de l'ecoulement vers l'exterieur de la couche limite du fait de la reduction 
debit-masse aupres de la paroi du profil. Ainsi lorsque Ton realise un calcul non-visqueux 
sur le nouveau profil (profil initial dont les parois sont deplacees d'une quantite egale a 
l'epaisseur de deplacement) on obtient les vitesses « visqueuses » de l'ecoulement autour 
du profil initial. En pratique on utilise la Vitesse de transpiration qui est beaucoup plus 
simple a mettre en ceuvre dans un couplage : cela revient a considerer que la paroi du 
profil est permeable et que le fluide a la paroi a une vitesse normale egale a la vitesse de 
transpiration. En pratique, on modifie uniquement la condition de tangence sur la paroi du 
profil: 
U.n = V* 
(111-14) 
Ou U est la vitesse de l'ecoulement au point considere. 
Plusieurs iterations peuvent etre realisees, mais dans la pratique, seules 2 ou 3 suffisent 
[46]. 
III.5.2 ALGORITHME DE COUPLAGE 
Le couplage entre HS et CLDF est realise comme il est explique dans la Figure III.28. 
II y a deux fichiers d'entree : « geom.in », qui donne la geometrie du profil, et « control.in » 
qui donne les parametres aerodynamiques de l'ecoulement. 
En sortie on a plusieurs fichiers qui donnent les coefficients de pression pour la solution 
visqueuse et la solution visqueuse finale ainsi qu'un fichier recapitulatif qui donne les 
valeurs des coefficients de moment, trainee, portance pour la solution non-visqueuse ainsi 
que pour toutes les solutions visqueuses iterees. Ce fichier recapitulatif donne en outre les 
positions des points de transition sur l'extrados et l'intrados pour toutes les solutions 
visqueuses iterees. 
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Figure 111.28. Logigramme du couplage HS-CLDF 
Le fonctionnement du couplage est explique plus precisement dans l'Annexe II. 
III.5.3 TESTS 
i. Prediction de la transition 
On a compare la prediction du point de transition du couplage HS-CLDF avec les 
resultats experimentaux utilises precedemment pour valider le code XFOIL sur le profil 
NLF(1)-0416 a un nombre de Mach de 0.1 et un nombre de Reynolds de 1 million (cf. 
Figure 111.29). 
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On constate une assez bonne prediction de la transition sur l'extrados de HS-CLDF avec 
une tendance a predire le point de transition comme le debut de la zone de transition. Sur 
l'intrados, en revanche, si la prediction est correcte jusqu'a des portances de 0.5 elle 
devient tres pessimiste pour des portances superieures. Cela est important a noter car une 
portance de 0.5 correspond a une incidence d'environ 0.5°, qui entre dans la plage des 
incidences a tester lors de ce projet. Cette erreur est due au fait que CLDF ne reussit pas 
toujours a calculer les parametres de la couche limite tout le long du profil (les causes 
d'erreurs, et done d'arrets du calcul, sont des vitesses calculees negatives ou un coefficient 
de friction negatif ce qui peut traduire un decollement laminaire de la couche limite]. En 
effet CLDF n'est pas capable de gerer les situations ou un decollement de la couche limite 
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Figure 111.29. Comparaison de la position du point de position predit par HS-CLDF avec des 
resultats experimentaux - profil NLF(1)-0416, Re = 1 million et Mach = 0.1 
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Afin de confirmer cette hypothese, d'autres calculs ont ete realises a un nombre de 
Reynolds de 4 millions (cf. Figure 111.30). 
Dans ce cas-ci, il n'y a pas eu de decollement laminaire et CLDF a ete en mesure d'analyser 
correctement l'ecoulement dans la couche limite. Une solution pour pallier a ce probleme 
de decollement serait d'utiliser une methode inverse pour traiter le decollement du type de 
celle decrite dans les references [47] et [48]. 
D'autre part, sur la Figure III.30, comme precedemment, on constate une tendance a 
predire la position du point de transition vers le debut de la region de transition. Sur 
l'extrados les resultats sont corrects et il apparait sur cette figure que XFOIL a tendance a 
surestimer la region laminaire par rapport a CLDF. Sur l'intrados neanmoins, les resultats 
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Figure 111.30. Comparaison de la position du point de position predit par HS-CLDF et XFOIL avec 
des resultats experimentaux - profil NLF(1)-0416, Re = 4 millions et Mach = 0.1 
56 
ii. Couplage non-visqueux/visqueux 
Afin de verifier les resultats donnes par HS-CLDF, plusieurs calculs ont ete realises 
et compares avec XFOIL. Quelques resultats sont presentes ci apres, sur les profils 
NACA0012etNACA0021. 
Sur la Figure III.31, on peut voir la correction de couche limite qui a une influence 
principalement au bord d'attaque, ce qui etait previsible car le calcul a ete realise a un 
nombre de Reynolds relativement grand sur un profil non cambre. 
No*^ves$u*-w* —~~~~~y^qa&*m I 
> — | 
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0 8>2 M #,« « Jt/« 1 
Figure 111.31. Resultats de HS-CLDF- Profil NACA0012, Re = 4.1594 millions, Mach = 0.2 et a = 2° 
Sur la Figure III.32, on peut voir que les courbes de distribution de pression de XFOIL et 
HS-CLDF sont quasiment confondues sauf aux endroits ou la transition se produit. On verra 
par la suite (Figure III.33 et Figure III.34) qu'a cet endroit, la Vitesse de transpiration 
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predite par XFOIL est beaucoup plus importante que celle predite par CLDF et ceci 
expliquerait cet ecart. 
Cp 
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Figure 111.32. Comparaison entre HS-CLDF et XFOIL - Proffl NACA0012, Re = 4.1594 millions, 
Mach = 0.2 et a = 2° 
On a ensuite compare les vitesses de transpirations predites par XFOIL et celles predites 
par CLDF. Pour obtenir la vitesse de transpiration predite par XFOIL, nous avons recupere 
les parametres de couche limite donnes par la fonction DUMP et nous avons ensuite calcule 
la vitesse de transpiration a l'aide de la formule (111-13) en utilisant une routine 
d'approximation polynomial (QDDER) de la librairie IMSL MATH/LIBRARY pour Fortran. 
La Figure III.33 et la Figure 111.34 presentent les vitesses de transpiration sur l'extrados et 
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Figure IH.33. Vitesse de transpiration sur l'extrados calculees par XFOIL et CLDF - Profil 
NACA0012, Re = 4.1594 millions, Mach = 0.2 et a = 2° 
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Figure 111.34. Vitesse de transpiration sur l'intrados calculees par XFOIL et CLDF- Profil 
NACA0012, Re = 4.1594 millions, Mach = 0.2 et a = 2° 
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On remarque sur ces deux figures (Figure III.33 et Figure III.34) que la transition est liee a 
une augmentation (en valeur absolue) subite de la vitesse de transpiration. Cette 
augmentation de la vitesse intervient plus tot pour la vitesse calculee par CLDF que pour 
celle calculee par XFOIL, ce qui est normal etant donnees les constatations faites 
precedemment sur le fait que CLDF predit plutot le debut de la transition alors que XFOIL 
predit plutot la fin. En outre, cette augmentation est beaucoup plus importante pour XFOIL 
que pour CLDF (environ le double), ce qui justifie les ecarts sur la distribution de pression 
aux alentours de la transition identifies precedemment. Neanmoins les courbes sont 
presque parfaitement superposees. 
Voici ensuite les calculs realises sur le profil NACA0021. Pour ce cas, on voit 
clairement que la correction de couche limite n'a pas ete effectuee correctement par HS-
CLDF (Figure III.35 et Figure III.36). Les courbes de pression pour le calcul visqueux et le 
calcul non-visqueux sont superposees et si Ton compare la courbe de pression obtenue par 
le calcul visqueux de HS-CLDF avec celle de CLDF, les courbes ne correspondent pas. 
Si Ton regarde ensuite les vitesses de transpiration (Figure III.37 et Figure III.38), on note 
que de maniere analogue aux figures du cas precedent, les courbes se superposent assez 
bien jusqu'a ce que la courbe de CLDF s'annule. Cette derniere reste nulle ensuite jusqu'au 
bord de fuite. Ce phenomene est du au fait que CLDF a arrete de calculer a cause de 
l'apparition d'un phenomene de decollement laminaire (vitesse negative, coefficient de 
friction trop petit). Le fait que la vitesse de transpiration n'est pas calculee jusqu'au bout 
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Figure 111.36. Comparaison des resultats de HS-CLDF avec XFOIL - Profil NACA0021, Re = 1.5 
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Figure 111.37. Vitesse de transpiration sur l'extrados calculees par XFOIL et CLDF - Profil 
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Figure 111.38. Vitesse de transpiration sur 1'intrados calculees par XFOIL et CLDF- Profil 
NACA0021, Re = 1.5 millions, Mach = 0.1 et a = 6° 
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En conclusion on peut dire que CLDF ne semble pas capable de maitriser les 
ecoulements a bas nombre de Reynolds a cause du fait qu'il utilise une methode directe 
pour analyser les parametres de la couche limite et qu'il ne peut done pas traiter 
correctement les phenomenes de decollement laminaire. Afin de resoudre ce probleme il 
faudrait envisager d'ajouter a CLDF une methode inverse de resolution des equations de la 
couche limite. 
En revanche, lorsqu'il n y'a pas de decollement, CLDF calcule correctement la distribution 
de vitesses de transpiration et le couplage se fait correctement. Cependant, a cause des 
problemes de CLDF mentionnes precedemment, il arrive qu'on ne puisse obtenir de 
resultats corrects aussi bien pour le calcul du point de transition que pour le calcul des 
vitesses de transpiration necessaires au couplage. Ainsi, pour toutes les optimisations 
realisees dans ce projet, le code XFOIL a ete utilise. 
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CHAPITRE IV : OPTIMISATION ET R E S U L T A T S 
IV.l. DESCRIPTION DE L'OUTIL NUMERIQUE D'OPTIMISATION 
IV. 1.1 PRINCIPE 
L'objectif principal de cette etude est, comme nous l'avons deja mentionne 
auparavant, de mettre au point un outil numerique capable de fournir les formes optimales 
d'une peau flexible, positionnee sur l'extrados d'un profil d'aile, permettant de repousser 
au maximum la transition vers le bord de fuite a des conditions donnees (angle d'attaque, 
nombre de Mach et nombre de Reynolds). Cet outil est compose de trois elements : un code 
d'optimisation, un code aerodynamique et un module de geometrie qui modelise la peau 
flexible. 
Le code aerodynamique choisi estXFOIL [8]. Les raisons de ce choix sont expliquees dans 
le chapitre precedent. 
Pour modeliser la peau flexible, nous avons utilise deux outils d'approximation : les splines 
cubiques et les courbes B-spline. 
Enfin pour l'outil d'optimisation, nous avons utilise un code base sur les algorithmes 
genetiques, le code GENIAL [49]. 
Les etapes que GENIAL effectue pendant le processus d'optimisation sont les suivantes : 
1. il genere aleatoirement une population initiale composee «d'individus» 
(solutions potentielles du probleme d'optimisation) qui doit etre assez large et 
variee de maniere a bien representer le domaine des solutions potentielles ; 
2. pour chaque individu, il calcule une fonction « fitness » qui evalue sa capacite a 
survivre pendant le processus devolution ; 
3. il selectionne les individus parents et il realise des mutations et des croisements 
entre ces individus afin de creer la generation suivante; 
4. il reitere les etapes 2 et 3 jusqu'a ce qu'il ait effectue un certain nombre 
d'evaluations et qu'on puisse considerer qu'il a atteint un optimum. 
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IV.1.2 PROCESSUS D'OPTIMISATION 
Le but de l'optimisation est de repousser le point de transition de la couche limite 
sur l'extrados du profil vers le bord de fuite. Cet objectif peut etre atteint en modifiant la 
geometrie de la peau flexible. Cette derniere est modelisee mathematiquement par un 
spline cubique ou une courbe B-spline passant par des points de controle (cf. Figure IV.l}. 
Ces points de controle sont fixes (les extremites de la peau flexible) ou mobiles. La 
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Figure IV.l. Schema de la peau flexible avec les points de controle 
i. Variables d'optimisation 
Trois types d'optimisation ont ete realises: 
• Optimisation 1: gardant des abscisses predefinies pour les points de controle et 
variant les ordonnees des points de controle mobiles. Dans ce cas les variables 
d'entrees de GENIAL sont les deplacements sur les ordonnees des points de 
controle mobiles; 
• Optimisation 2 : variant a la fois les ordonnees et les abscisses des points de 
controle mobiles. Dans ce cas les variables d'entrees de GENIAL sont les abscisses 
et les deplacements sur les ordonnees des points de controle mobiles ; 
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• Optimisation 3 : variant les ordonnees et les abscisses des points de controle 
mobiles et incluant Tangle d'attaque parmi les variables. En effet, pour cette 
optimisation, il a fallu ajouter Tangle d'attaque aux variables afin de garder 
constants les coefficients de portance et de moment. Ce point sera explique par la 
suite. Dans ce cas, les variables d'entrees de GENIAL sont les abscisses et les 
deplacements sur les ordonnees des points de controle mobiles ainsi que Tangle 
d'attaque. 
Des contraintes de bornes, imposees sur chaque variable, sont fournies a GENIAL qui 
genere alors des valeurs, pour ces variables, satisfaisant ces contraintes. 
ii. Couplage 
Une fois que Toptimiseur a attribue une valeur pour chaque variable, ce qui revient a 
definir un « individu » particulier, les coordonnees des points de controle sont fournies a la 
fonction spline ainsi que les abscisses des points dont on veut determiner Tordonnee sur la 
nouvelle geometrie de la peau flexible. Ensuite les coordonnees du profil modifie sont 
generees : elles sont obtenues en utilisant les coordonnees du profil de reference pour la 
zone non flexible et en substituant aux ordonnees des points de la zone flexible les 
nouvelles ordonnees calculees avec le spline. Elles sont ensuite ecrites, avec les parametres 
de calcul de Tecoulement (angle d'attaque, nombre de Mach, nombre de Reynolds, Ncrit), 
dans un fichier d'entree pour le code aerodynamique XFOIL. XFOIL est ensuite appele par 
une commande systeme implementee dans le code source de GENIAL pour effectuer les 
calculs aerodynamiques. II donne a GENIAL la position du point de transition sur Textrados 
et sur Tintrados du profil ainsi que les coefficients de portance, moment et trainee. 
iii. Fonction "fitness"/Fonction objectif 
Dans toute optimisation, on doit definir une quantite, appelee fonction objectif, qui 
correspond a ce que Toptimiseur vise a minimiser ou maximiser. Dans cette etude, le but 
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de l'optimisation est de reculer la position de la transition sur l'extrados du profil en 
minimisant l'inverse de l'abscisse du point de transition xtru. 
GENIAL ne resout en realite que des problemes de maximisation. Ainsi, la fonction 
« fitness » utilisee par GENIAL est l'opposee de la fonction objectif specifiee par 1'utilisateur 
dans le cas d'une minimisation. 
Pour les optimisations 1 et 2, la fonction objectif etait: 
/ = • 
x„ 
(IV-1) 
Pour l'optimisation 3, les coefficients de moment et de portance sont « controles ». Ainsi la 
fonction objectif est: 
/ = — + *, Q-Q" 
x„„. 
+ k M C -C ' 
ou 
(IV-2) 
CL et CM sont les coefficients de moment et de portance de l'individu courant, 
CL
m" et CM'"" les coefficients de moment et de portance du profil de reference (profil 
initial), 
et kL et kM sont des constantes definies de telle maniere que les differences CL -CL'' 
soient inferieures a 0.01. Une etude preliminaire a montre que la valeur 100 
etait un bon choix a la fois pour kL et kM. 
C -C ' 
iv. Fin de l 'optimisation 
Une fois que la fonction « fitness » a ete calculee pour chaque individu d'une 
population, les meilleurs individus sont selectionnes et apparies afin de creer la generation 
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suivante. Ce processus est repete jusqu'a ce que l'optimiseur obtienne un minimum ou 
qu'un certain nombre, specifie par l'utilisateur, d'evaluations de la fonction « fitness » soit 
effectue. Dans l'Annexe III sont fournis les details de l'optimisation ainsi que les fichiers 
d'entree et de sortie. 
IV.2. RESULTATS 
De nombreux calculs d'optimisation ont ete realises, mais dans un souci de clarte et de 
concision seuls quelques resultats representatifs seront presentes ici. 
On presentera ainsi l'influence de l'etendue de la peau flexible ainsi que l'influence de la 
modelisation mathematique de celle-ci, sur le recul de la transition sur l'extrados du profil. 
Dans un premier temps, seront presentes les resultats d'optimisation pour une peau 
flexible s'etendant de 7% a 65% de la corde du profil, avec une modelisation de la zone 
flexible par spline cubique, et pour les trois types d'optimisation presentees 
precedemment. 
Par la suite, seule l'optimisation 3 a ete realisee. 
Dans un deuxieme temps, sera presentee une comparaison, avec les resultats precedents, 
des resultats d'optimisation pour une peau flexible s'etendant de 3% a 70% de la corde du 
profil, avec une modelisation de la zone flexible par spline cubique. 
Enfin, sera presentee une comparaison, avec les resultats precedents obtenus avec la 
modelisation par spline cubique de la peau flexible, des resultats obtenus dans les memes 
conditions que precedemment mais avec une modelisation par B-spline de la zone flexible. 
Tous les resultats presentes dans cette section ont ete obtenus sur le profil WTEATE1. 
Neanmoins des calculs ont ete aussi realises sur le profil NLF(1]-0416 pour une peau 
s'etendant de 7% a 65% de la corde du profil. lis ont ete presentes a la conference CASI 
AERO 2007 et, base sur cette presentation, un article a ete soumis au Journal Aeronautique 
et Spatial du Canada. Cet article est presente dans l'Annexe IV. 
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IV.2.1 OPTIMISATION AVEC ZONE FLEXIBLE S'ETENDANT DE 7%c A 65%c, 
MODELISEE PAR SPLINE CUBIQUE 
i. Parametres de l'optimisation 
Chaque optimisation (1, 2 et 3) a ete realisee pour les trois cas presentes ici. Une 
population de 100 «individus », et 1500 evaluations de la fonction « fitness » ont ete 
necessaires pour obtenir un minimum. Pour definir le spline sur la zone flexible 5 points de 
controle ont ete utilises, deux fixes (les extremites, cf. Tableau IV.l) et trois mobiles. 
Toutes les grandeurs donnees ici sont adimensionnees par la corde du profil. 











Tableau IV.l. Coordonnees des points de controle fixes 














Tableau IV.2. Coordonnees des points de controle mobiles 
Dans le cas de l'optimisation 1, les points de controle ont ete fixes de maniere a avoir une 
forme de depart assez proche de la forme du profil de reference. Seule leur ordonnee est 
modifiee. Leurs coordonnees sur le profil de reference sont donnees dans le Tableau IV.2. 
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II faut noter que dans GENIAL les variables ainsi que leurs contraintes sont donnees pour 
un profil avec une corde de 1 metre. La maquette realisee aura elle une corde de 0.5 metres 
done les donnees sous forme graphique se referent a cette echelle. 
Les variables utilisees et leurs contraintes (dans GENIAL) sont done les suivantes : 
• Optimisation 1 : les variables sont les variations dy sur les ordonnees des points de 
controle mobiles. 
Les contraintes sont dymm = -4 mm et dymax= 10 mm 
Les points de controle mobiles ont les abscisses suivantes : X2 = 124 mm ; X3 = 273 
mm;x4=461 mm. 
• Optimisation 2 : les variables sont les variations dy sur les ordonnees des points de 
controle mobiles ainsi que les abscisses des points de controle mobiles 
Les contraintes sont: 
o dymin = -4 mm et dymax = 10 mm 
o Xmm = 71 mm et d xmax =649 mm 
• Optimisation 3 : les variables sont les variations dy sur les ordonnees des points de 
controle mobiles ainsi que les abscisses des points de controle mobiles. La 
variation da par rapport a Tangle d'attaque initial est egalement une variable. 
Les contraintes sont: 
o dymin = -4 mm et dymax =10 mm 
o xmm = 71 mm et xmax - 649 mm 
o damn, = -2° et damax =2° 
Les optimisations presentees ont toutes ete realisees a un nombre de Mach de 0.3, un 
nombre de Reynolds 3.3654 millions et a trois angles d'incidence: 0°, -0.5° et 1.5°. Le 
facteur N critique, Ncrit, a ete fixe a 7, valeur indiquee par les responsables du laboratoire de 
1'IAR-CNRC ou sera testee la maquette. 
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ii. Cas 1 - Re = 3.3654 millions, Mach = 0.3 et a = 0° 
Le cas 1 a ete optimise pour un nombre de Mach de 0.3, un nombre de Reynolds de 
3.3654 millions et un angle d'attaque nul. 
La Figure IV.2 donne la forme du profil de reference ainsi que les formes des trois profils 
obtenus a l'issu des optimisations 1, 2 et 3. On peut voir sur cette figure que les trois profils 
optimises presentent une sorte de bosse sur la paroi flexible qui permet d'etendre la zone 
sur laquelle le gradient de pression est favorable (negatif). 
La Figure IV.3 represents les differences entre la peau flexible du profil de reference et 
celle des profils optimises. Les deplacements peuvent sembler important mais cela est du a 
un effet d'echelle (l'echelle des ordonnees est le millimetre alors que celle des abscisses est 
le metre). Les variations des points de controle sont dans la limite des contraintes 
imposees (-2mm ; 5mm) sur le profil de corde 0.5 metres. A cause de l'approximation par 
spline cubique cependant, les variations reelles de la peau flexible peuvent etre hors des 
limites meme si les deplacements des points de controle sont dans les limites imposees. 
0.3 XlC 1 
Figure IV.2. Comparaison des profils - Cas 1 
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fc 
Figure IV.3. Variations de la peau flexible - Cas 1 
Les caracteristiques du profil de reference ainsi que celles des profils optimises sont 
donnees dans le Tableau IV.3. 
On peut voir que la transition a bien ete repoussee sur l'extrados du profil. Le gain sur la 
transition est plus important pour l'optimisation 2 pour laquelle les ordonnees et les 
abscisses des points de controle varient mais sans contrainte sur les coefficients de 
portance et de moment. 
Pour l'optimisation 3, meme si les resultats sont moins bons en termes de gain de 
transition, celui-ci atteint neanmoins 17.45% de la corde ce qui se traduit par une 
diminution de la trainee d'environ 14%. Les contraintes sur les coefficients de portance et 
de moment sont respectees puisqu'il n'y a pas de variation de portance et une variation du 
coefficient de moment de -0.003. Afin de conserver les valeurs initiales du coefficient de 
portance et du coefficient de moment, Tangle d'attaque a diminue de 0.2°. En effet, etant 
donne que seule la geometrie de l'extrados est modifiee, on ne peut pas « compenser » en 
changeant la geometrie de l'intrados, comme cela est fait dans l'etude [10], pour garder la 
portance constante. Ainsi, il est necessaire de pouvoir faire varier Tangle d'incidence pour 
garder la portance et le moment de tangage constants. La variation de la peau flexible est 
dy (mm) 
Variation.no 1 
A Control points no 1 
Variation no 2 
• Control points no 2 
Variation no 3 
« Control points no 3 
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tres faible (entre 0.1% et 0.4% dependamment des cas) ce qui rend envisageable de creer 




























































































* LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.3. Comparaison des resultats - Cas 1 
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La Figure IV.4 presente les distributions de pression sur chacun des profils. On peut 
remarquer que sur chaque profil optimise, la region ou le gradient de pression est 
favorable est etendue vers le bord de fuite : il y a une region ou la pente de la courbe de 
pression est negative, ce qui permet a l'ecoulement de conserver sa laminarite. On peut 
egalement remarquer sur cette figure, que la distribution de pression sur l'intrados n'est 
pas affectee par l'optimisation, ce qui peut s'expliquer par le fait que les modifications de 
geometrie apportees a l'extrados sont relativement petites et assez eloignees du bord 
d'attaque et du bord de fuite. 
—tnilia! airfoil 
—Optimised airfoil no 1 
Optimised airfoil no 2 
Optimised arf oB no 3 
x/c 
Figure IV.4. Comparaison des distributions de pression - Cas 1 
La Figure IV.5 nous montre 1'evolution du facteur N le long de l'extrados (pour les courbes 
a gauche de la figure] et le long de l'intrados (pour les courbes a droite de la figure). La 
transition de la couche limite est declenchee lorsque la courbe de N atteint la valeur 7. On 
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peut noter que pour tous les profils optimises, les courbes de l'extrados presentent un 
plateau qui permet de ralentir revolution des courbes vers la valeur 7. Ceci est relie a un 
mouvement vers le bord de fuite du point de transition. Sur l'intrados, sauf pour 
l'optimisation 3, on ne voit pas de differences importantes entre les courbes des profils 
optimises et celle du profil de reference. En ce qui concerne le profil optimise avec 
l'optimisation 3, il est normal que les courbes soient differentes, puisque Tangle d'attaque a 
ete modifie et done par la l'ecoulement sur l'intrados. 
In ii(Ao) 
Figure IV.5. Comparaison des courbes du facteur N - Cas 1 
iii. Cas 2 - Re = 3.3654 millions, Mach = 0.3 et a =-0.5° 
Le cas 2 a ete optimise pour un nombre de Mach de 0.3, un nombre de Reynolds de 
3.3654 millions et un angle d'attaque de -0.5°. 
Comme pour le cas precedent, on remarque que tous les profils optimises presentent une 
sorte de bosse sur l'extrados (cf. Figure IV.6). 
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Figure IV.6. Comparaison des profils - Cas 2 
Sur la Figure IV.7, on voit que les contraintes sur les emplacements des points de controle 
ont ete respectees et que les variations de la peau flexible des profils optimises par rapport 
a la peau flexible du profil de reference sont dans ces memes limites. 





























































































LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.4. Comparaison des resultats - Cas 2 
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Les caracteristiques des profils sont donnees dans le Tableau IV.4. On peut voir comme 
precedemment que le gain en transition est plus faible pour l'optimisation 3 que pour 
l'optimisation 2 mais il est neanmoins de 8.52%c, ce qui correspond a une reduction de la 
trainee d'environ 6%. 
Les contraintes sur la portance et le moment sont a nouveau entierement respectees et les 
variations de la longueur de la zone flexible sont toujours faibles. 
La Figure IV.8 montre les distributions de pression sur les quatre profils. On peut voir qu'il 
y a, comme precedemment, une zone ou la pente des courbes des profils optimises 
redevient negative (entre 20% et 50% de la corde suivant les cas), ce qui permet a 
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Figure IV.8. Comparaison des distributions de pression - Cas 2 
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Enfin, la Figure IV.9 montre les courbes du facteur N sur l'extrados des profils (a gauche 
sur la figure) et sur l'intrados des profils (a droite sur la figure]. On peut remarquer que, 
comme dans le cas anterieur, les courbes sur l'extrados des profils optimises presentent 
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Figure IV.9. Comparaison des courbes du facteur N - Cas 2 
iv. Cas 3 - Re = 3 . 3 6 5 4 mil l ions, Mach = 0.3 et a =1.5° 
Le cas 3 a ete optimise pour un nombre de Mach de 0.3, un nombre de Reynolds de 
3.3654 millions et un angle d'attaque de 1.5°. 
La Figure IV.10 presente les profils optimises ainsi que le profil de reference. On peut 
remarquer que, contrairement aux cas precedents, les trois profils optimises presentent 
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Figure IV.10. Comparaison des proflls - Cas 3 
dy (mm) 
tk/ 





• Variation no 1 
A Control points no 1 
Variation no 2 
• Control points no 2 
Variation no 3 
• Control points no 3 
< 





" " " ' • - \ 
:s a 3 o,: i 
xfm] 
Figure IV.ll. Variations de la peau flexible - Cas 3 
Ceci est encore plus visible sur la Figure IV.ll qui presente les variations des peaux 
flexibles optimisees par rapport a celle du profil de reference. On remarque en effet sur 
cette figure, qu'il y a eu une deflection negative de la peau flexible dans les trois cas. Ce 
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phenomene pourrait etre du a la modelisation mathematique de la peau flexible par les 
splines cubiques. En effet de par la nature meme des splines cubiques, qui sont des 
fonctions continues par morceaux composees d'une succession de polynomes de degre 3, 
les variations modelisees par ces splines doivent elles aussi avoir une forme cubique. II doit 
done y avoir un point d'inflexion ce qui entraine qu'une deflection positive doit 
s'accompagner d'une deflection negative. 
D'autre part, on note que les contraintes imposees sur les deplacements des points de 
controle sont respectees et qu'elles le sont egalement par les courbes de variation. 
Les caracteristiques des quatre profils sont recapitulees dans le Tableau IV.5. On peut 
remarquer que, contrairement aux cas precedents, le gain sur la position du point de 
transition le plus grand a ete obtenu pour le profil optimise par l'optimisation 3. 
Neanmoins, ce gain est tres faible (environ 3% de la corde). Ceci pourrait s'expliquer par le 
fait que sur le profil initial, la transition sur l'extrados apparait a environ 10% de la corde. 
Or la modification du profil n'intervient qu'a partir de 7% de la corde. A cause du caractere 
parabolique des equations de la couche limite, il est necessaire d'agir en amont afin de 
modifier la couche limite. Ainsi, 3% de la corde ne serait pas suffisant pour agir de maniere 





























































































* LZF : Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.5. Comparaison des resultats - Cas 3 
Si Ton regarde la Figure IV.12, on voit, comme Ton pouvait s'y attendre, que la zone de 
gradient de pression favorable n'est pas tres etendue par rapport au profil de reference 
sauf dans le cas de l'optimisation 3 ou une pente negative de la distribution de pression sur 
l'extrados est relativement bien visible aux alentours de 10% de la corde. 
Enfin, si Ton regarde la Figure IV. 13, on note tout d'abord que les courbes du facteur N des 
quatre profils sont quasiment confondues, que ce soit sur l'extrados ou sur l'intrados. Seule 
la courbe du facteur N sur l'extrados du profil optimise par l'optimisation 3 presente un 
leger palier pour une valeur de N proche du facteur critique, et ce palier est de faible 
etendue. Cela traduit le fait que la transition est retardee legerement avec l'optimisation 3 
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Figure IV.13. Comparaison des courbes du facteur N - Cas 3 
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v. Conclusion 
En conclusion de cette premiere etude, on peut dire qu'il a ete possible de reculer la 
transition et d'obtenir des reculs significatifs de la transition ainsi que des reductions de 
trainees importantes (environ 10% selon les cas}. On a egalement pu constater que le fait 
de modifier les abscisses des points de controle (optimisation 2] permettait d'obtenir de 
bien meilleurs resultats par rapport a l'optimisation avec des points de controle fixes en 
abscisses. En outre, le fait de contraindre les coefficients de moment et de portance a rester 
constants limite le gain que Ton peut obtenir sur le recul de la transition. D'autre part, 
quelques difficultes sont apparues pour le cas a 1.5° d'incidence pour lequel, il n'est pas 
possible d'ameliorer reellement la laminarite de l'extrados du profil. Une solution pour 
remedier a ce probleme serait d'utiliser une peau flexible plus longue. C'est ce qui est traite 
dans la prochaine section. 
1V.2.2 OPTIMISATION DE LA ZONE FLEXIBLE S'ETENDANT DE 3%C A 70%c, 
MODELISEE PAR SPLINE CUBIQUE 
Dans cette section nous allons etudier l'influence de l'etendue de la peau sur les gains 
obtenus dans le recul de la transition de la couche limite sur l'extrados. Nous verrons aussi 
s'il est possible d'ameliorer les gains sur la transition pour les cas a incidence de 1.5°. 
i. Parametres de l 'optimisation 
Comme precedemment, la peau flexible a ete modelisee par un spline cubique 
passant par 5 points de controle: deux points fixes (extremites) et 3 autres points mobiles 
(en ordonnees et en abscisses). 
Les coordonnees des points extremes sont donnees dans le Tableau IV.6. 
Dans cette section, seule l'optimisation 3 a ete realisee pour obtenir les profils optimises 
presentes. On a realise 3000 evaluations de la fonction objectif sur une population de 150 
individus. 
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Tableau IV.6. Coordonnees des points de controle fixes 
On rappelle que, comme precedemment, les variables et leurs contraintes dans GENIAL 
sont donnees pour des profils avec une corde de 1 metre alors que les resultats graphiques 
donnes se referent a la maquette de corde 0.5 metres. 
Les variables utilisees et leurs contraintes (dans GENIAL) sont done les variations dy sur 
les ordonnees des points de controle mobiles ainsi que les abscisses des points de controle 
mobiles. La variation da par rapport a Tangle d'attaque initial est egalement une variable. 
Les contraintes sont: 
o dymm = -6 mm et dymax =10 mm 
o Xmm = 31 mm et xmax = 699 mm 
o dctmin = -2° et damax =2° 
Toutes les optimisations presentees dans cette section ont ete realisees pour un nombre de 
Mach de 0.35, un nombre de Reynolds de 3.8714 millions et 3 angles d'attaque (0.5°, 1.5° et 
-0.5°) et une valeur pour le facteur N critique (NCnt) de 7 puisque les resultats sont 
destinees a etre utilises pour la maquette qui sera testee dans une soufflerie dont le niveau 
de turbulence correspond a cette valeur. 
ii. Cas 4 - Re = 3 . 8 7 1 4 mil l ions, Mach = 0.35 et a = 0.5° 
Le cas 4 a ete optimise a un nombre de Mach de 0.35, un nombre de Reynolds de 
3.8714 millions et une incidence de 0.5°. 
La Figure IV.14 presente le profil optimise et le profil de reference. 
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On peut voir qu'il y a une variation importante de la peau flexible comportant une bosse 
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Figure IV.14. Comparaison des profits - Cas 4 
La Figure IV.15 presente la variation du profil optimise par rapport au profil de reference. 
On voit que, bien que les contraintes soient respectees pour les deplacements des points de 
controle, les variations de la peau flexible sont bien au-dela de ces valeurs limites. Cela 
vient du fait qu'il y a deux points de controle dont les abscisses sont tres proches (environ 
1 cm] alors que leurs ordonnees sont assez loin (2 mm) ce qui induit une pente tres forte 
du spline. Cette tendance des profils optimises a avoir une bosse importante pres de 
l'extrados peut s'expliquer par le fait que pour garder le gradient de pression negatif le 
plus longtemps possible, il est necessaire que la pente du profil reste positive le plus 
longtemps possible. Si l'amplitude de la bosse est trop elevee, il y aura alors une forte 
courbure pour rattraper la forme du profil a l'autre extremite de la peau flexible. Ceci 
generera une recompression importante accompagnee d'une augmentation de la trainee de 
forme. II faut rappeler que les optimisations realisees dans cette etude n'ont pas pour but 
direct de reduire la trainee mais de repousser au maximum la position de la transition. 
Ainsi, ce genre de variations est preconise, meme si potentiellement des variations de ce 
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type genereraient plus de trainee qu'une forme moins vallonnee mais dont la zone 
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Figure IV.15. Variation de la peau flexible - Cas 4 
































* LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.7. Comparaison des caracteristiques du profil optimise et du profil de reference - Cas 4 
Le Tableau IV.7 donne les caracteristiques du profil de reference et du profil optimise. On 
voit sur ce tableau que le profil optimise permet de reculer la transition d'environ 24% de 
la corde, ce qui s'accompagne d'une reduction de la trainee de presque 18%. Cela est 
beaucoup mieux par rapport aux gains obtenus avec l'optimisation 3 pour la peau plus 
courte. La variation sur la longueur de la peau flexible est plus elevee que celles que Ton 
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avait observees dans la section precedents (0.8% contre 0.4%) mais cela reste neanmoins 
une faible valeur. 
§ 0,2 0,* 0.6 0.8 >* 1 
Figure IV.16. Comparaison des distributions de pression - Cas 4 
La distribution de pression est visible sur la Figure IV.16. On peut noter l'existence d'une 
region de la courbe sur l'extrados ou la pente est tres fortement negative et ce sur une 
grande portion du profil (environ 30% de la corde). Cela permet de conserver la laminarite 
de l'ecoulement plus longtemps et ainsi de reculer le point de transition vers le bord de 
fuite. 
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iii. Cas 5 - Re = 3.8714 millions, Mach = 0.35 et a = 1.5° 
Le cas 5 a ete optimise pour un nombre de Mach de 0.35, un nombre de Reynolds 
de 3.8714 millions et une incidence de 1.5°. 
La Figure IV.17 presente le profil de reference et le profil optimise. On remarque 
l'existence d'une bosse relativement importante sur 1'extrados (environ 15% de l'epaisseur 
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Figure IV.17. Comparaison des profits - Cas 5 
Sur la Figure IV.18, qui presente les variations de la peau flexible optimise par rapport a la 
peau flexible du profil de reference, on peut noter que, si les deplacements des points de 
controles respectent les contraintes imposees par GENIAL, les variations de la peau flexible 
par rapport au profil de reference ne sont pas dans ces valeurs limites. Comme nous 
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Figure IV.18. Variation de la peau flexible - Cas 5 
Le Tableau IV.8 presente les caracteristiques des deux profils. Par rapport au cas a 1.5° 
d'incidence presente dans la section precedente, on a obtenu dans ce cas un gain en 
transition beaucoup plus important (environ 16% de la corde contre 3% de la corde 
obtenu precedemment). Ceci montre qu'avancer le debut de la peau vers le bord d'attaque 
du profil permet d'augmenter l'extension de la region laminaire meme sur les profils a 
incidence elevee. 
































* LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.8. Comparaison des caracteristiques du profil optimise et du profil de reference - Cas 5 
Comme precedemment, on peut voir sur la Figure IV.19 qui donne les distributions de 
pression sur les deux profils, qu'il y a une zone avec un fort gradient de pression negatif, ce 
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Figure IV.19. Comparaison des distributions de pression - Cas 5 
iv. Cas 6 - Re = 3.8714 millions, Mach = 0.35 et a =0 .5° 
Le cas 6 a ete optimise a un nombre de Mach de 0.35, un nombre de Reynolds de 3.8714 
millions et une incidence de -0.5°. 
La Figure IV.20 compare le profil de reference et le profil optimise. Comme on l'a remarque 
a plusieurs reprises, le profil optimise presente une bosse sur l'extrados. 
Sur la Figure IV.21, on peut voir que par rapport aux deux cas precedents, les variations 
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Figure IV.20. Comparaison des profils - Cas 6 
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Figure IV.21. Variation de la peau flexible- Cas 6 
Dans le Tableau IV.9, on peut voir que la transition a pu etre reculee de presque 16% de la 
corde, ce qui se traduit en une reduction de trainee de presque 12%. Pour maintenir une 
variation des coefficients de portance et de moment dans la limite imposee (inferieure a 
0.01], Tangle d'attaque a varie de -0.265°. La variation de la longueur de la peau flexible est 
toujours faible (environ 3%]. 
92 
































* LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.9. Comparaison des caracteristiques du profil optimise et du profil de reference - Cas 6 
§ 0:2 0.4 0,6 01 xte 1 
Figure IV.22. Comparaison des distributions de pression - Cas 6 
Sur la Figure IV.22, on peut voir, comme precedemment, qu'il y a une region sur l'extrados 
sur laquelle la pente de la courbe de pression est negative de nouveau, ce qui permet de 
reculer la transition vers le bord de fuite. 
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v. Conclusion 
Dans cette section, on a pu se rendre compte que l'extension de la peau flexible de 
4% de la corde vers le bord d'attaque permettait d'obtenir de meilleurs gains en transition 
tout en gardant un coefficient de portance et un coefficient de moment controles. En outre, 
on a meme ete en mesure d'obtenir un recul du point de transition d'environ 18% de la 
corde alors qu'on obtenait seulement 3% avec la peau debutant a 7% de la corde. On a pu 
egalement noter que le fait d'augmenter l'etendue de la peau vers le bord d'attaque avait 
moins d'impact sur l'optimisation des profils pour des incidences negatives. En effet, pour 
ces incidences, le profil de reference a deja naturellement une transition assez loin du bord 
d'attaque done que le debut de la peau soit a 7% de la corde ou a 3% de la corde n'influe 
pas beaucoup sur le recul du point de transition (celui-ci est d'environ 15% dans les deux 
configurations). 
Cependant un probleme se pose, celui de la modelisation de la peau en utilisant des splines 
cubiques. On a essaye d'augmenter le nombre de points de controle en supposant que le 
probleme venait du fait que la peau etait trop longue pour etre modelisee pas un spline ne 
passant que par 5 points. Cependant, cela n'a pas resolu le probleme et l'a meme empire en 
presentant des variations de la peau oscillantes. Ces variations etant difficile a realiser en 
pratique, il a fallu trouver un autre moyen pour modeliser la region flexible. On a alors 
utilise l'interpolation par courbe B-spline qui a la propriete de modifier plus localement la 
geometrie. C'est ce qui est presente dans la section suivante. 
IV.2.3 OPTIMISATION AVEC ZONE FLEXIBLE S'ETENDANT DE 3%C A 70%c, 
MODELISEE PAR B-SPLINE 
Dans cette section on presente les resultats d'optimisation obtenus en modelisant 
la peau flexible par une courbe B-spline d'ordre 5. 
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i. Parametres de {'optimisation 
Les optimisations ont ete realisees exactement dans les memes conditions que 
celles presentees dans la section precedente. Seul le modele d'approximation 
mathematique de la peau flexible a ete change. La courbe B-spline passe par 4 points de 
controles: deux points fixes (les extremites) et deux points mobiles (en abscisses et 
ordonnees). 
Les variables utilisees et leurs contraintes (dans GENIAL) sont done les variations dy sur 
les ordonnees des points de controle mobiles ainsi que les abscisses des points de controle 
mobiles. La variation da par rapport a Tangle d'attaque initial est egalement une variable. 
Les contraintes sont: 
o dymin = -6 mm et dymax = 10 mm 
o Xmh = 31 mm et xmax = 699 mm 
o dami„ = -2° et damax =2° 
Toutes les optimisations presentees dans cette section ont ete realisees pour un nombre de 
Mach de 0.35, un nombre de Reynolds de 3.8714 millions, deux angles d'attaque (0.5° et 
1.5°) et une valeur pour le facteur N critique (NCnt) de 7 puisque les resultats sont destinees 
a etre utilises pour la maquette qui sera teste dans une soufflerie dont le niveau de 
turbulence correspond a cette valeur. Chaque optimisation a realise 3000 evaluations de la 
fonction objectif sur une population de 150 individus. 
ii. Cas 4bis - Re = 3.8714 millions, Mach = 0.35 et a = 0.5° 
Ce cas a ete realise comme precedemment, a un nombre de Mach de 0.35, un 
nombre de Reynolds de 3.8714 millions et une incidence de 0.5°. 
La Figure IV.23 compare les formes optimisees obtenues avec les deux modeles. On voit 
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Figure IV.24. Variation de la peau flexible- Cas 4bis 
La Figure IV.24 montre les variations de la peau flexible dans les deux cas de profils 
optimises. La forme donnee par la courbe B-spline est une forme beaucoup plus realisable 
techniquement, meme si elle depasse legerement les limites imposees. D'apres le Tableau 
IV.10, on peut voir que la variation de la peau est presque moitie moindre avec la 
modelisation par B-spline qu'avec celle par spline cubique. 
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D'autre part, dans ce tableau, on peut voir qu'on a reussi a reculer la transition vers le bord 
de fuite de 31% de la corde, ce qui fait une reduction de la trainee de presque 19%, ce qui 


























































* LZF: Longueur de la Zone Flexible 
Tableau IV.10. Comparaison des resultats - Cas 4bis 
Ensuite, si Ton compare les distributions de pression (cf. Figure IV.25], on peut voir que la 
pente de la region ou le gradient de pression est favorable est moins forte pour 
1'optimisation avec les B-splines que pour l'optimisation avec les splines cubiques. 
Cependant cette zone s'etend sur une plus grande surface de l'extrados ce qui explique que 
la transition soit reculee plus dans le cas des B-splines. 
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Figure IV.25. Comparaison des distributions de pression -Cas 4bis 
iii. Cas 5bis - Re = 3.8714 millions, Mach = 0.35 et a =1.5° 
Ce cas a ete optimise pour un nombre de Mach de 0.35, un nombre de Reynolds de 3.8714 
millions et une incidence de 1.5°. 
La Figure IV.26 et la Figure IV.27 montrent de maniere analogue au cas precedent que 
l'approximation par une courbe B-spline donne des courbes de variations beaucoup moins 
oscillantes et du coup beaucoup plus realisables. 
De plus, si Ton regarde le Tableau IV.ll, on voit qu'on obtient un recul de la transition plus 
pousse avec l'approximation de la peau flexible par une courbe B-spline. 
Enfin, si Ton regarde la Figure IV.28, on s'apercoit, comme precedemment que la courbe de 
pression a une region a pente negative plus douce qui permet de retarder l'apparition de la 















"Profi lde reference 
• Profil optimise - Bspfirtes 
-Profii optimise - Cubic Splines 
^1. 
0.8 0.5 x /c 1 
Figure IV.26. Comparaison des profits - Cas 5bis 
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Tableau IV.ll. Comparaison des resultats - Cas 5bis 
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Figure IV.28. Comparaison des distributions de pression - Cas 5bis 
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iv. Conclusion 
Dans cette section, on a pu voir que l'utilisation d'une approximation par une courbe B-
spline de la peau flexible permettait d'obtenir des formes plus realisables 
technologiquement pour la peau flexible tout en augmentant la region laminaire sur 
l'extrados de l'ordre de 30% de la corde. 
IV.3. CONCLUSION 
Ce chapitre a mis en evidence la possibility d'augmenter la region laminaire sur 
l'extrados d'un profil en modifiant une portion de l'extrados du profil. On a montre qu'il 
etait egalement possible de garder constants la portance et le moment de tangage. Ceci est 
necessaire afin d'eviter de perdre ce qui a pu etre gagne par la reduction de la trainee, par 
l'utilisation de systemes visant a conserver l'equilibre de l'avion (par exemple la trainee 
induite par l'empennage lors d'une compensation du moment de tangage). On a egalement 
montre qu'en augmentant l'extension de la peau flexible vers le bord d'attaque, il etait 
possible de reculer encore plus la transition. Neanmoins, il ne faut pas l'amener trop pres 
du bord d'attaque non plus car alors il est difficile de modeliser la peau a cet endroit a 
cause de la forte courbure du profil. .Enfin, on a montre qu'une modelisation basee sur une 
approximation par une courbe B-spline etait assez efficace pour representer la peau 
flexible. 
D'autre part, l'outil d'optimisation mis au point est un code robuste. En effet, on a pu 
trouver un optimum quelles que soient les donnees entrees [tout en restant en regime 
subsonique incompressible avec des faibles angles d'incidence). En outre, le code est 
relativement rapide: environ trente minutes sont necessaires sur un ordinateur equipe 
d'un processeur double coeur avec une memoire ram de 2 Gigabits pour realiser une 
optimisation avec 3000 evaluations et une population de 150 individus 
II faudrait maintenant pour parfaire cette analyse disposer d'un modele reel de la peau 




Lors de cette etude, un outil numerique capable de donner les formes optimales 
d'un profil, pour des conditions donnees (nombre de Mach, angle d'incidence, nombre de 
Reynolds), a ete developpe. Ces formes optimales permettent de reculer au maximum 
l'apparition de la transition de la couche limite, sur l'extrados du profil, d'un etat laminaire 
vers un etat turbulent. 
On rappelle que le profil a optimiser est constitue d'une partie fixe et d'une zone flexible 
qui est une portion de l'extrados. Ainsi, lors des optimisations, on optimise uniquement la 
geometrie de la zone flexible. Cette approche est assez compatible avec la realite car sur 
une aile d'avion, il y a des restrictions en termes de surface disponible a cause de tous les 
mecanismes presents dans l'aile. De plus les optimisations sont realisees en regime 
subsonique incompressible pour des petits angles d'attaque ([-2°; 2°]). 
Afin de realiser cet outil, plusieurs etapes ont ete necessaires. 
Une revue de la litterature a tout d'abord ete realisee pour s'informer sur l'etat 
d'avancement des techniques de controle de couche limite utilisant une modification de 
geometrie. A l'issu de cette etude, on a conclu qu'il existait beaucoup de travaux de 
recherche dans ce domaine mais que l'optimisation des profils se faisait en general sur le 
profil entier et non une portion de l'extrados, comme c'est le cas pour cette etude. On a 
egalement remarque que les outils numeriques aerodynamiques, utilises pour calculer les 
parametres de l'ecoulement visqueux, etaient, dans la plupart des cas, un code non-
visqueux avec une correction de couche limite. 
Ainsi, plusieurs codes numeriques aerodynamiques capables de predire la transition ont 
ete etudies et testes. Tous ces codes etaient des codes non-visqueux dotes d'une correction 
de couche limite. On a etudie les codes suivants : un code base sur les equations d'Euler, un 
code des panneaux et un code d'analyse de la couche limite (CLDF) et enfin un code 
largement utilise, XFOIL. Le code finalement choisi pour les calculs d'optimisation de cette 
etude a ete le code XFOIL. 
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Ensuite, il a fallu modeliser mathematiquement la zone flexible. Pour cela, deux types 
d'approximation ont ete etudiees : l'approximation avec des splines cubiques et celle avec 
des B-splines. La modification de la geometrie de la region flexible est realisee en modifiant 
les coordonnees des points (appeles points de controle) par lesquels passe le spline. On a 
compare ces deux approximations et on a demontre au cours de ce memoire que les 
courbes B-spline etaient plus adaptees pour modeliser de maniere realiste les variations de 
la portion flexible. Ceci est un point essentiel car une etude experimentale doit etre realisee 
en soufflerie a partir de ces resultats. 
Enfin, l'outil numerique d'optimisation a pu etre developpe. II est constitue d'un code 
d'optimisation (le code GENIAL, base sur des algorithmes genetiques), du code XFOIL et 
des modeles de peau flexible (spline cubique et courbe B-spline). 
Des optimisations ont alors ete realisees visant a minimiser l'inverse de l'abscisse du point 
de transition de la couche limite sur l'extrados du profil. 
On a tout d'abord etudie trois types d'optimisations qui differaient par leur fonction 
objectif (incluant ou non un controle des coefficients de portance et de moment) ainsi que 
par les variables utilisees (abscisses et ordonnees des points des points de controle ou 
uniquement ordonnees des points de controle en ayant au prealable fixe leur abscisse). Au 
terme de cette etude, on a conclu qu'il etait avantageux de deplacer les points de controle 
du spline en incluant leur abscisse dans les variables d'optimisation. Le controle des 
coefficients de portance et de moment reduisait le gain obtenu sur le recul de la position du 
point de transition mais permettait neanmoins de reculer la transition jusqu'a 15% de la 
corde. On a egalement constate des difficultes a augmenter la zone laminaire pour des 
angles d'incidence de 1.5°. En augmentant la longueur de la peau de 58% de la corde a 67% 
de la corde, on a ete en mesure d'obtenir des gains du recul de la transition jusqu'a 19% de 
la corde en utilisant une approximation B-spline pour la region flexible, tout en maintenant 
constants les coefficients de portance et de moment. 
L'outil d'optimisation developpe s'est avere assez robuste : il n'y a eu aucun probleme pour 
obtenir des solutions. 
103 
En conclusion, cette etude a permis de demontrer la faisabilite d'un controle actif de la 
couche limite en reculant le point de transition de la couche limite sur l'extrados, en ne 
modifiant la geometrie de l'extrados que sur 67% de la corde. On a pu obtenir des 
reductions de trainee jusqu'a 16% en optimisant des profils qui, il faut le rappeler, sont des 
profils concus pour etre laminaires. 
A la suite de cette etude, une base de donnees sera realisee, mettant en relation des 
conditions aerodynamiques (Mach, Reynolds et incidence) et une forme de peau flexible, 
qui permettra, lors des tests de la maquette en soufflerie, de verifier la possibility de 
controle du point de transition par modification de la forme d'une portion de la paroi de 
l'extrados. 
Trois axes de recherche pourraient etre etudies dans le futur: 
• Inclure le coefficient de trainee parmi les termes de la fonction objectif pour 
verifier si cela permettrait de reduire l'amplitude des variations puisqu'il faudrait 
alors trouver un compromis entre obtenir la zone laminaire la plus etendue 
possible sans etre penalise par la trainee de forme ; 
• Utiliser les B-splines differemment: modifier la position des nceuds et non des 
points de controle ce qui permettrait de modifier la geometrie tres localement 
• Utiliser un autre solveur aerodynamique, le code HS-CLDF apres avoir regie le 
probleme de traitement du decollement laminaire par CLDF en utilisant une 
methode inverse de resolution des equations de la couche limite. 
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ANNEXES 
Annexe I. MODELISATION DE LA ZONE FLEXIBLE 
/. 1. INTERPOLATION PAR SPLINES CUBIQUES 
Les routines utilisees pour l'interpolation par splines cubiques sont les suivantes : 
• SPLINE (xa, ya, n, ypl, ypn, y2] 
• SPLINT (xa, ya, y2, n, x, y] 
Parametres d'entree 
• n est le nombre de points par lesquels on souhaite faire passer le spline, 
• xa et ya sont les vecteurs contenant respectivement les abscisses et les ordonnees 
des points par lesquels on veut faire passer le spline, 
• ypl est la derivee de la fonction a interpoler a l'abscisse du premier point du vecteur 
xa, 
• ypn est la derivee de la fonction a interpoler a l'abscisse du dernier point du vecteur 
xa, 
• x est le vecteur des abscisses des points auxquels on veut evaluer les ordonnees avec 
l'interpolation par spline cubique. 
Parametres de sortie 
• y2 est le vecteur des derivees secondes de la fonction d'interpolation (le spline 
cubique] aux points d'abscisses contenues dans le vecteur xa.: C'est le resultat de la 
routine spline, 
• y est le vecteur des ordonnees (correspondant aux abscisses du vecteur x) evaluees 
par le spline cubique. 
Pour plus d'informations concernant ces routines, l'utilisateur pourra consulter la 
reference [25]. 
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1.2. INTERPOLATION PAR COURBE B-SPLINE 
Les routines utilisees pour l'interpolation par courbe B-spline, issues de la Librairie IMSL 
MATH/LIBRARY pour Fortran de Visual Numerics, sont les suivantes : 
• BSNAK(NDATA, Xdata, Fdata, Korder, Xknot), 
• BSINT(Ndata, Xdata, Fdata, Korder, Xknot, BScoef), 
• Y=BSVAL(X, Korder, Xknot, Ncoef, Bscoef). 
Parametres d 'entree 
• NDATA est le nombre de points de controle (les m+1 PJ 
• Xdata et Fdata sont les vecteurs contenant respectivement les abscisses et les 
ordonnees des points de controle sur la courbe a approximer 
• Korder est l'ordre de la courbe B-spline 
• X est l'abscisse du point auquel on veut evaluer l'ordonnee avec l'approximation par 
une fonction B-spline 
Parametres de sortie 
• Xknot est le vecteur des abscisses des nceuds. C'est le resultat de la routine BSNAK. 
• BScoef est le vecteur des coefficients bi,n(t). C'est le resultat de la routine BSINT. 
• Y est l'ordonnee correspondant a l'abscisse X evaluee par l'approximation avec une 
fonction B-spline. 
Pour plus (^'informations concernant ces routines, le lecteur pourra consulter la reference 
[27]. 
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Annexe II. FONCTIONNEMENT DU CODE HS-CLDF 
ILL FlCHIERS D'ENTREE 
Les fichiers necessaires pour l'execution du code sont HSCLDF.exe (Texecutable principal), 
CLDF.exe, Geom.in, Control.in, param3c3d ; 
II y a deux fichiers d'entree : Geom.in et Control.in 
Geom.in 




Nom du profil 
Nombre de points definissant le profil 
Coordonnees des points en partant du 
bord de fuite vers le bord d'attaque 
dans le sens horaire 
Control.in 
C'est le fichier contenant les parametres aerodynamiques de l'ecoulement: 
************* FLIGHT CONDITIONS 




FREESTREAM Mach Number 
0.1 
************* 
*****•*•*-*•-*•***•*•** OPTIONS *•*•****•*•**'*••**-*••*'-** 
MODIFICATION NOMBRE DE PANNEAUX 
1 160 
(nombre pair) 
********* VISCOUS CALCULATIONS *********** 
Conditions de vol 
Angle d'incidence en 
deg re 
Nombre de Reynolds 
Nombre de Mach 
Options 
il faut entrer 1 si on 
souhaite effectuer une 
« repanelisation » du 
profil et utiliser un 
nombre pair de panneaux 
Calcul visqueuK 
II faut choisir 1 si 
Ill 
USE OF BOUNDARY LAYER CALCULATION USING 
CLDF(YES=1,NO=0) 
1 
Wake calculation (YES=1,NO=0) 
1 
Wakesize (Wake, number of chord) 
2 
critere de transition l:methode rapide 
2:methode eN 3: les deux 
2 
Pie (pression generatrice en Pascal) 
101300.00 
Tie (temperature generatrice en Kelvin) 
288.00 




1'on souhaite faire un 
calcul visqueux 
II faut choisir 1 si 
1'on souhaite inclure le 
calcul du sillage 
Le sillage s'etend du 
bord de fuite sur une 
longueur egale a « 2 » 
fois la corde 
Criteres de transition 
(pour CLDF, critere 1 ou 
2 de CLDF ou utilisation 
des deux criteres) 
Pour CLDF, on peut egalement modifier certaines valeurs dans le fichier param.3c3d mais il 
faut le faire avec precaution. Pour des informations concernant ce fichier on pourra 
consulter le manuel d'utilisateur de CLDF. 
112. DEROULEMENT DU CALCUL 
Les fichiers d'entrees sont ouverts et lus par HS-CLDF. Toutes les donnees sont alors 
stockees. 
Etape 1 : Si l'utilisateur a entre 1 pour la « repanelisation », le code interpole la geometrie 
du profil avec des splines cubiques puis redistribue les nouveaux points en utilisant une 
distribution cosinui'dale afin d'avoir beaucoup de points aux endroits a forte courbure, 
principalement pres du bord d'attaque. 
Etape 2 : Sinon ou une fois que cela est termine, on appelle la routine de calcul 
d'ecoulement potentiel. On obtient les vitesses au centre de chaque panneau, les 
distributions de pressions, les coefficients de portance, trainee, moment et les points de 
stagnation. 
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Etape 3 : Si l'utilisateur a entre 0 pour le calcul visqueux, le calcul s'arrete la. 
Etape 3bis : Si l'utilisateur a entre 1 pour le calcul visqueux, on entre dans la boucle de 
correction de couche limite. 
Si l'utilisateur a entre 1 pour le calcul du sillage, le sillage est calcule est les 
«nouvelles» coordonnees du systeme «profil+sillage» sont stockees (comme 
precedemment, on part de la fin du sillage en passant par le bord de fuite pour 
rejoindre le bord d'attaque en sens horaire et on rejoint le bord de fuite par l'extrados 
puis la fin du sillage. 
Sinon, ou une fois que c'est termine, on stocke dans deux fichiers les coordonnees 
du profil (ou profil+sillage) ainsi que les vitesses horizontales et verticales: un fichier 
pour l'extrados (inviscide.dat) et un fichier pour l'intrados (inviscidi.dat). La 
delimitation entre l'intrados et l'extrados est le point de stagnation. En effet, CLDF fait 
l'analyse de la couche limite a partir d'un point de stagnation. Les coordonnees sont 
ecrites dans le meme sens pour les deux fichiers, du bord d'attaque vers le bord de 
fuite. 
Ensuite, une fois ces fichiers ecrits, CLDF est appele par une commande systeme. Pour 
chacun des fichiers inviscide.dat et inviscidi.dat il fait le calcul de l'analyse de 
l'ecoulement et HS-CLDF recupere en sortie une distribution des vitesses de 
transpiration ainsi que la distribution des coefficients de friction, et la distribution 
d'un entier indiquant l'etat de la couche limite (cf. [44]). Une fois ces donnees stockees, 
HS-CLDF determine la position de la transition en pourcentage de la corde et mets a 
jour la vitesse de transpiration sur tous les panneaux du profil (les valeurs obtenues 
pour le sillage sont abandonnees : en effet le sillage n'intervient que dans l'analyse de 
la couche limite et non pas dans le calcul potentiel). Le calcul potentiel est alors a 
nouveau effectue mais en utilisant une condition de tangence incorporant la vitesse de 
transition cette fois. A la fin de ce calcul l'execution du code est terminee sauf si on n'a 
pas atteint le nombre d'iterations specifie par l'utilisateur dans le fichier control.in. Si 
ce n'est pas le cas, on reitere l'etape 3bis. 
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On peut suivre revolution du calcul sur la fenetre d'execution du code (cf. Figure ci-
dessous) 
ATHOSPHERIC 
Geome t ry t e s t e d : n 
Ang le of a t t a c k 
F r e e s t r e a n u e l o c i t y 
Ambien t t e m p e r a t u r e 
A i r f o i l c h o r d 
Mach Number 
R e y n o l d s Number 
AND FLIGHT CONDITIONS: 
I f 
B o u n d a r y l a y e r c a l c u l a t i o n 
INUISCID CALCULATION 
S t a g n a t i o n p o i n t 
A e r o , c o e f f . : 
p a n e l 
CI 
8 2 : x<fii> 
. 4 2 6 5 
BOUNDARY LA¥ER CALCULATION 
i t e r a t i o n no 
S t a g n a t i o n p o i n t 
A e r o , c o e f f . : 
T r a n s i t i o n p o i n t 
T r a n s i t i o n p o i n t 
i t e r a t i o n no 
S t a g n a t i o n p o i n t 
A e r o , c o e f f . : 
T r a n s i t i o n p o i n t 
1 
p a n e l 
CI 
on t h e 
on t h e 
2 
p a n e l 
CI 
on t h e 
8 2 : x<m> 
. 4 2 3 6 
u p p e r s i d e 
l o w e r s i d e 
8 2 : x<m> 
. 4 2 4 2 
u p p e r s i d e 
- 1 . 0 0 Edeg] 
3 3 . 9 8 3 t m / s l 
1 4 . 2 8 [CI 
1 . 8 0 0 0 Cm] 
. 1 0 
3 0 8 8 B 0 0 . 0 0 
y e s 
. 0 0 0 2 y<m> 
Cd = - . 0 0 1 3 
. 0 0 0 2 y<m) 
Cd = - . 0 0 1 0 
: x = 4 0 . 4 3 V. 
: x = 5 0 . 2 9 Y. 
. 0 0 0 2 y<m> 
Cd = - . 0 0 1 0 
: x = 4 2 . 0 2 v. 
T r a n s i t i o n p o i n t on t h e l o w e r s i d e : x = 5 0 . 2 9 v. 
P a u s e - P l e a s e e n t e r a b l a n k l i n e < to c o n t i n u e ) o r a 
S t o p - P r o g r a m t e r m i n a t e d . 
P r e s s a n y k e y t o c o n t i n u e 
. 0 0 [KEftSl 
5 7 . 7 0 [ F l 
3 9 . 4 [ i n ] 
. 0 0 2 0 
Cm = - . 2 2 4 3 
. 0 0 2 0 
Cm = - . 2 2 2 4 
c 
c 
. 0 0 2 0 




Annexe II. Figure 1. Fenetre d'execution du code 
113. FlCHIERS DE SORTIE 
En sortie, il y a plusieurs fichiers : 
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profraff.dat donne les coordonnees du profil repanelise, si ca a ete demande dans le fichier 
d'entree. 
Cp.tec et Cpvisqueux.tec donnent les coefficients de pression obtenus par le calcul non-
visqueux et apres la derniere iteration respectivement. 
Panel.out et PaneI_visqueux.out donnent les resultats de la methode des panneaux 
(intensite des sources et des tourbillons) apres le premier calcul non-visqueux et apres la 
derniere iteration respectivement. 
Outputdat retrace exactement ce qui apparait dans la fenetre d'execution. 
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Annexe III. OUTIL D'OPTIMISATION 
Dans le code GENIAL, il y a une routine appelee USRFUN que Ton peut modifier afin de 
donner la fonction objectif de l'optimisation. Cette routine est decrite en pseudo langage 
dans la prochaine section. 
Puis on decrira le fonctionnement global du code d'optimisation dans la section suivante. 
///. 1. ROUTINE USRFUN 
Cette routine est appelee a chaque fois que GENIAL cree un nouvel individu (nouveau set 
de variables). 
Au debut de la routine, le code assigne des valeurs a chaque variable d'optimisation qui 
sont les abscisses x, et la variation sur les ordonnees c/v, des points de controle ainsi que la 
variation sur Tangle d'incidence da. On recupere ensuite les couples (x,, dyi) et on les 
classe par ordre d'abscisse croissant. Ensuite, a l'aide d'une interpolation par spline 
cubique, on determine l'ordonnee _y, du point d'abscisse x, sur le profil de reference. En 
ajoutant la variation dyi a chaque yt on obtient les nouvelles coordonnees des points de 
controles (x,;y,*}. Le module d'approximation geometrique de la peau flexible est alors 
appele par une commande systeme. Ce module donne les nouvelles ordonnees des points 
de la peau flexible grace a une interpolation de la fonction composee par les points de 
controle ainsi qu'un certain nombre de points positionnes sur la peau rigide avant et apres 
la peau flexible (ceci permet de garantir la continuite de la peau flexible avec le reste du 
profil). Les coordonnees du nouveau profil sont alors ecrites dans un fichier ainsi que la 
nouvelle valeur de Tangle d'attaque. XFOIL est alors appele par une commande systeme. 
Dans un fichier de sortie, XFOIL donne la position du point de transition sur Textrados, les 




Les fichiers necessaires pour l'execution du code sont :xa.dat, aero.inp, xfoil.def, entree.inp, 
geom.inp, spline.exe, xfoil.exe et GENIAL_XFOIL.exe (T executable principal). 




a i r f o i l . d a t 
FLOP 
G C'est le fichier d'entree de XFOIL pour le calcul sur le profil de 
F 
reference. La seule chose a modifier est la valeur de l'incidence. 
GPER 
V i s e 
P a c e 








qu i t : 
Aero.inp 
D o a n e e a A e r o d y n a a i i q u e s 
MacJi, R e y n o l d s , A l f a 
. 3 5 3 8 7 1 4 0 0 - 0 . 5 
Facteur N pour le calcul de la transition avec Xfoil 
7 
C'est un fichier qui contient les conditions aerodynamiques de l'optimisation. Elles sont 






















































































































C'est un fichier pour XF0IL, ou il faut modifier le nombre de Mach, le nombre de Reynolds 
et le facteur N critique auxquels l'optimisation est realisee. 
Entree.inp 
>»EVALUATTQM MODTJL£<« 
FUNCTION USER FUNCTION 
WORST FITNESS 10000Q 
PROBLEM TYFE MINIMIZATION 
NUMBER OF VARIABLES 5 
-€ 10 Yl 
-€ IS Y2 
31 €99 XI 
31 €99 X2 
-2 2 dalfa 
NUMBER OF EVALUATIONS 3000 
>»PQPULAXION MODIILE<« 
POPULATION SIZE 150 
REPRODUCTION MODEL DUELLING 0. 
BAREST SELECTION METHOD RANDOM 
»>RE PRODUCTION MQD0LE<« 
SEE OF OPERATORS 2 
>JDOM ARITHMETICAL CROSSOVER 1.0 
DYNAMIC MUTATION l.C 
»>OUTPOT MODULE«< 




C'est le fichier d'entree de GENIAL. Dans ce fichier, on peut modifier le nombre de 
variables, les contraintes des variables (-6,10), la taille de la population (le maximum est 
300) et le nombre devaluations. 
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Geom.inp 
C'est le fichier contenant toutes les informations concernant la geometrie du profil. 
Les coordonnees du profil sont donnees en sens horaire en partant du bord de fuite vers le 
bord d'attaque puis vers le bord de fuite de nouveau. 
Fichiers de donnees Geometriques 
corde 
1 
Npa(Nombre de points total sur le profil) nifw (ler point de la peau 
flexible), npfw (Nombre de points sur la peau flexible) 
202 122 56 
Coordonnees du profil X, Y 
1.0 -0.002500 
1.000000 -0.002500 
ns (Nombre de points de controle sur la peau flexible) 
4 
Position de points de controle extremes 
1 
56 
npmtot (Nombre de points a modifier parmi les points de controle) 
2 
nbpb(nb de points avant la peau flexible utilises pour le 
spline),nbpa(nb de points apres la peau flexible utilise pour le 
spline) 
5 5 
Derivees ypl,ypn (ne sont pas prises en compte avec le modele 
Bsplines) 
0.49888801 -0.2738657 
Optimisation avec abscisses fixes (0) ou avec abscisses mobiles (1) 
1 
Choix: Abcisses (1) ou indices(2)des points de controle modifies 
1 
Valeurs des abscisses (pour 1'optimisation avec abscisses fixes) 
0.175 
0.44 
Lorsque GENIAL a lu tous ces fichiers d'entree, il fonctionne de la maniere indiquee dans la 
section IV.l. 
A la fin de l'optimisation, plusieurs fichiers de sortie sont generes. Les fichiers importants 
parmi ceux-ci sont les suivants: 
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• initial.dat (contient les resultats aerodynamiques du profil initial ainsi que les 
conditions aerodynamiques auxquelles l'optimisation se fait), 
• airfoil.dat (contient les coordonnees du profil initial), 
• xfoil-cpairfoil.txt (contient la distribution de pression sur le profil initial), 
• amod.dat (contient les coordonnees du profil optimise), 
• xfoil-cpamod.txt (contient la distribution de pression sur le profil optimise), 
• entree.out (contient les resultats d'optimisation et surtout les coordonnees des 
points de controles utilises pour le profil optimise, la nouvelle incidence ainsi que 
les parametres aerodynamiques du profil optimise), 
• xtramod.dat (contient les coefficients de portance, moment, trainee ainsi que la 
transition du profil optimise), 
• recap.txt (contient les parametres aerodynamiques du profil de reference et du 
profil optimise). 
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Annexe IV. RESULTATS SURLE NLF(1)-0416 
s~~^ 
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OPTIMIZED LAMINAR FLOW CONTROL ON AN AIRFOIL 
USING THE ADAPTABLE WALL TECHNIQUE 
Laurence Pages', Octavian Trifu , Ion Paraschivoiu5 
ABSTRACT 
This paper presents a technique of laminar flow 
control: optimizing the shape of an adaptable region situated 
on the upper side of an airfoil in order to control the 
transition location. The objective of the study is to 
determine, using an optimization code, the shape of a portion 
of the upper surface made of flexible material that will make 
the transition point move the farthest backwards. The 
optimization is performed for various inflow conditions 
(velocity, Reynolds number, angle of attack) but only for 
subsonic incompressible regimes. In order to attain the 
objectives a flow analysis code with transition location 
prediction capability (Xfoil v. 6.96) was coupled to an 
optimization code (Genial v. I.I). Three different objective 
functions were used and results of the calculations are given 
(transition location; drag, lift and moment coefficients; shape 
of the flexible skin; pressure distribution). The optimization 
was performed on a laminar airfoil and yet with this method 
the transition point was further moved backwards by up to 
10% of the chord and the drag was reduced by up to 9%. 
RESUME 
Cet article presente une technique de controte 
d'ecoulement laminaire : 1'optimisation de la forme d'une 
partie adaptable de I'extrados d'un profil aerodynamique 
afin de controler la position du point de transition sur ce 
profil. Le but de I'efude est de determiner, par le biais d'un 
code d'optimisation, la forme d'une portion flexible de 
I'extrados d'un profil qui permettra un recul maximum de 
l'apparition de la transition. Cette optimisation est realisee 
pour plusieurs conditions (vitesse, nombre de Reynolds, 
incidence) en regime subsonique. Pour realiser I'objectif. un 
code d'analyse d'ecoulement capable de preilire la transition 
(Xfoil v. 6.96) a ete couple a un code d'optimisation (Genial 
v. I.I). Trois fonctions cout differentes ont ete employees et 
les resultats obtenus (transition; coefficients de portance, de 
trainee et de moment; forme de la peau flexible; distribution 
de pression) sont presentes. L'optimisation a eti re^alisfe sur 
un profil laminaire et neanmoins la transition a pu etre 
reculee de 10% de la corde et la trainee a pu etre reduite de 
9%. 
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NOMENCLATURE 
xm, Abscissa of the transition point on the airfoil 
upper side 
c Airfoil's chord (m) 
CL Lift coefficient 
CD Drag coefficient 
CM Moment coefficient 
Re Reynolds number 
Mach Mach number 
a Angle of attack (°) 
Cp Pressure coefficient 
N Amplification factor 
Nc„, Critical value of N 
INTRODUCTION 
TODAY, fossil fuel consumption is a critical issue due to reserve depletion and especially climate change 
concerns. For example, in aeronautics, fuel consumption 
represents 50% of the direct cost of operation of a 
commercial aircraft. Studies have been done and flight tests 
have demonstrated (DeJong Okamoto et al. 2005) that a 20% 
drag reduction could result in 18% fuel savings. Those fuel 
savings translate into considerable money savings and 
reduction of toxic gas emissions. Indeed Cebeci et al. 
(2005a) presented that a 3% reduction in the skin friction 
drag of a typical long range commercial transport aircraft 
could translate into around $152,000 savings a year. In terms 
of gas emissions reduction, (DeJong Okamoto et al. 2005) 
for a commercial airliner that flies daily between Los 
Angeles and New-York a 10% reduction in drag could result 
in a reduction of the emissions of carbon dioxide and nitrous 
oxide greenhouse gases of respectively 10% and 15%. 
Therefore drag reduction is now one of the most important 
research topics in aeronautics. 
At subsonic speeds friction drag represents about 50% 
of total drag. Knowing that turbulent boundary layer friction 
drag is five to ten times higher than laminar friction drag, a 
method to reduce drag in subsonic regimes is to maximize 
the laminar regions on the aircrafts' main components. That 
is the aim of laminar flow control studies. 
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Laminar flow control has been widely investigated 
since I940's and the techniques used evolved from natural 
laminar airfoil design to suction and then to morphing 
shapes. This study falls under the last category and aims at 
optimizing the shape of the upper surface of the airfoil in 
order to control the transition location. Indeed the main 
objective of this study is to determine, using an optimization 
method, the shapes of a portion of the upper surface made of 
flexible material that will make the transition point move 
backwards when flight conditions change. 
Among the several papers published on this topic, 
Driver and Zingg (2007) present an optimization algorithm 
that changes the entire shape of an airfoil in order to control 
the boundary layer transition. They used a coupled Euler and 
boundary layer solver (MSES) to predict transition and a 
Newton-Krylov discrete-adjoint optimization algorithm 
based on the compressible Reynolds-averaged Navier-Stokes 
equations. They were able to obtain significant 
improvements using different objective functions (lift-drag 
ratio, endurance factor and lift coefficient). 
Also, Lutz and Wagner (1998) optimized a fuselage-
like axisymetric body in order to reduce the volumetric drag 
for incompressible regimes. The body shape was not directly 
optimized but instead a source singularity repartition 
modeling the body contour and the inviscid flow was 
optimized using evolutionary strategy optimization 
algorithms and a hybrid optimizer (combining downhill 
simplex method, a gradient method and genetic algorithms). 
The transition location was predicted using an approximated 
eN method. 
Amoignon et al. (2006) performed shape optimization 
aiming at delaying the transition on a wing. They used a 
gradient adjoint-based optimization method in order to 
reduce the disturbance kinetic energy. They were able to 
reduce the viscous drag coefficient by up to six counts. 
All those studies show that the best way to control 
transition location (hence the aerodynamic qualities) is 
through shape optimization performed with an optimization 
algorithm coupled to a flow analysis tool with transition 
prediction capability. 
According to Cebeci et al. (2005a), the wing produces 
about 20% of the total friction drag, therefore reducing 
friction drag on the wing should have a significant impact on 
the total drag. The present study has been carried out on an 
airfoil and, unlike the studies cited above, for which the 
optimization was performed on the full shape of the 
airfoil/body, here only a portion of the airfoil's upper surface 
was modified. 
A similar approach is studied at the University of 
Kentucky for flow separation control (Munday et al. 2002). 
This paper presents the optimization method that 
calculates the shapes which maximize the extent of the 
laminar region on the upper surface of the airfoil. It then 
gives the results of the optimization performed for various 
inflow conditions (velocity, Reynolds number, angle of 
attack) and the conclusions of the work. 
METHODOLOGY 
Context 
The main objective of the study was to set up a 
numerical tool able to optimally define the shape of the 
upper surface of an airfoil in order to extend the associated 
laminar region. In order to achieve this, a portion of the 
upper surface, extending from 7% to 65% of the chord 
(Figure 1), was considered as being made of a flexible 
material and its shape was optimally modified so as to delay, 
as much as possible, the boundary layer transition. 
te*tttas«^~ . , 
Figure 1. Schematic of the adaptable airfoil 
The airfoil used in the study is the NLF(1)-0416 
(Somers 1981), a natural laminar flow airfoil, designed for 
low speeds, able to achieve a high lift coefficient and low 
drag at cruise conditions. Its maximum relative thickness is 
16% and its design cruise lift coefficient is 0.4. A one meter 
chord was considered. 
In order to perform the optimization, it was necessary to 
mathematically model the shape of the flexible skin and to 
couple an optimizer with an aerodynamic solver with 
transition prediction capability. 
Geometry modelling 
The airfoil has been defined by 200 points with 48 
points on the morphing (adaptable) zone. The flexible skin 
extends from 70 mm to 650 mm and has been modelled with 
a cubic spline passing through 5 "control points", belonging 
to the flexible skin zone. At both ends of the morphing zone 
the continuity of the function and of its first derivative was 
imposed. 
Cubic splines approximation was chosen to represent the 
flexible skin because it can model fairly well the 
deformations of a real skin made of a moderately flexible 
material. 
Figure 2. Schematic of the flexible skin with control points 
For the optimization purpose the end points are static and the 
other control points are mobile in both abscissa and ordinate 
(Figure 2). 
In order to check that five points are enough to 
represent the flexible skin a comparison was made with the 
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skin defined by 48 points. It has been noted that the 
differences are quite small. Therefore the assumption that the 
flexible skin is adequately modelled by the cubic spline with 
5 control points is correct. 
Aerodynamic solver 
The code Xfoil (v. 6.96, (Drela 2006)), an aerodynamic tool 
able to analyze or design subsonic airfoils, was employed to 
do the flow analysis. It performs inviscid calculation based 
on a simple linear vorticity stream function panel method 
and applies a boundary layer correction to obtain the viscous 
flow characteristics. Xfoil has the capability to predict the 
transition location using a simplified version of the e N 
method (Cebeci et al. 2005b). This software gives fairly 
accurate results, in terms of global aerodynamic coefficients 
and transition prediction, as proven by validations against 
experimental data. 
For the optimization purpose, Xfoil is used to perform 
the flow field analysis and to predict the transition. To do so 
it needs the airfoil coordinates, the inflow Mach number, 
Reynolds number, the angle of attack and the critical value 
of N (Ncrit). 
In the eN method, Hc,-„ is the value of N for which transition 
occurs. For a specific case the higher Ncrit is, the further 
backwards the transition occurs. Therefore, because of its 
direct influence on the transition location prediction, Ncrit 
must be chosen carefully. 
The value of Ncrit is around 12 to 14 for a plane flying in the 
atmosphere but for wind tunnel testing Ncrit is smaller (6 to 
10), depending on the turbulence level of the facility. 
Since the results obtained from the simulations presented in 
this paper are going to be validated by wind tunnel tests, the 
value of Ncrit for that particular wind tunnel facility was 
used, which is 7. 
Optimization tool 
The optimizer that was selected and used is Genial 
(Widell 1998), a genetic algorithm-based optimization code. 
The tasks that Genial is performing during the 
optimization process can be summarized as follows: 
• it generates randomly an initial population of 
"individuals" that should be wide enough to represent well 
the entire field of possible solutions, 
• for each "individual" it calculates what is called a 
fitness function which evaluates its ability to "survive" the 
evolution process, 
• between the best individuals it does mutation and 
crossing over in order to generate the following generation, 
• it repeats all the previous steps iteratively until the 
algorithm converges to an optimum. 
Optimization process 
The optimization aims at reducing the drag by delaying 
the transition i.e. moving the transition location towards the 
rear on the airfoil's upper side. 
In order to achieve that, the shape of the flexible skin needs 
to be modified. That can be done by moving the positions of 
the mobile control points defined previously. The control 
points are moved by changing their coordinates. 
Optimization variables 
Three kinds of optimization were carried out: 
• Optimization I: Keeping predefined abscissas for 
the control points and varying the ordinates of the mobile 
control points. 
In this case the input variables of Genial are the 
displacements on the y direction of the mobile control 
points. 
• Optimization 2: Varying the ordinates and the 
abscissas of the mobile control points. 
In this case the input variables of Genial are the abscissas 
and the displacements on the y direction of the mobile 
control points. 
• Optimization 3: Varying the ordinates and the 
abscissas of the mobile control points and including the 
angle of attack in the variables pool. Indeed for this 
optimization the angle of attack was added to the variables 
pool to enable a control of the lift and moment coefficients. 
In this case the input variables of Genial are the abscissas 
and the displacements on the y axis of the mobile control 
points and the angle of attack. 
The constraints that are imposed on each variable are 
given to Genial which generates, for these, values satisfying 
those constraints. 
ComUne 
Once the optimizer has assigned a value for each 
variable, that is defining a particular "individual", the 
coordinates of the mobile control points along with the 
coordinates of the static control points are introduced into 
the spline function that returns 48 points representing the 
new shape of the flexible skin. Then the coordinates of the 
modified airfoil, obtained by updating those corresponding 
to the flexible skin (the 48 points), are generated. Together 
with the parameters for the flow calculation (Mach number, 
Reynolds number, incidence, Ncrit) they are recorded into an 
input file for Xfoil. Then, Xfoil is called through a system 
command implemented into Genial source code and does the 
calculations. It gives Genial the transition location on the 
upper surface as well as the lift, drag and moment 
coefficients. Finally Genial calculates the fitness function to 
evaluate the ability of this "individual" to survive. 
Fitness function/Objective function 
The fitness function is directly derived from the 
objective function which is what the optimization aims to 
minimize or maximize. In this study the effect of the 
optimization is to move backwards the transition location on 
the upper surface of the airfoil by minimizing the inverse of 
the transition point abscissa xln. 
For optimizations 1 and 2 the objective function is just 




For optimization 3 the lift and moment coefficients are 
"controlled" therefore the objective function is 
o «/«„. = -2° and da„m~ 2" 
f = — + k,.fi.-C,." (2) 
where 
• Ct and CM are the current lift coefficient and 
moment coefficient, 
• Ct and C'A/ are the lift coefficient and 
moment coefficient of the reference (initial) airfoil, 
• kt and £,w are constants defined such as the 
differences C, — C / ' " and \CM ~^~M"'\ D e ' e s s m a n 
O.01. A preliminary investigation demonstrated that a value 
of 100 for both kt and kM was a good choice. 
End of optimization 
Once the fitness function has been calculated for each 
"individual" of a population, the "best individuals" are 
selected and matched to create the next generation. This 
process is looped until the optimizer finds a minimum or 




Each kind of the three optimizations have 
performed for 6 different cases (see Table I). 
For the prediction of transition the critical value of N 
used in the e method is 7, throughout all the calculations. 
For the optimization a population made of 100 "individuals" 
was used and 1500 evaluations of the fitness function were 
performed in order to get a minimum. 
The variables and the constraints are the following: 
• Optimization 1: the variables are the variations dy 
on the ordinates of the mobile control points. 
The constraints are dy„„„ = -4 mm and dyma = 10 mm 
The mobile control points abscissas were chosen within the 
flexible skin extent: 
xi = 126 mm ; x,, = 255 mm ; x4 = 419 mm. 
• Optimization 2: the variables are the variations dy 
on the ordinates of the mobile control points and the 
abscissas x of the mobile control points. 
The constraints are 
dy'mm = -4 mm and dy. 10 mm 
o x,„,„ = 71 mm and J„„„ = 649 mm 
• Optimization 3: the variables are the variations dy 
on the ordinates of the mobile control points and the 
abscissas x of the mobile control points. The variation on the 
initial angle of attack da is also a variable. 
The constraints are 
=> -4 nun and cfy„hn ^ 10 mm 
71 mm and xmi„ - 649 mm 
In this paper only the results obtained for cases 2, 3 and 4 are 
presented. 






























The optimization was done for a Reynolds number of 3.3654 
millions, a Mach number of 0.3 and 0.0° of incidence. 
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- - - Variation no 1 
A Control points no 1 
• Control points no 2 
— —Variation no 3 
• Control points no 3 
Figure 4. Variations of the flexible skin for case 2 
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Figure 3 gives the shape of the reference airfoil along 
with the shapes of the three airfoils obtained with 
optimizations 1, 2 and 3. It can be seen that all the optimized 
airfoils have a bump on the flexible skin that extends the 
favourable pressure gradient region. 
To get a closer view of the variations of the flexible 
skin, the plot on Figure 4 shows the difference between the 
initial flexible skin of the reference airfoil and the optimized 
flexible skin. Those displacements seem to be large but this 
is due to a scale effect (the ordinales are scaled in 
millimetres and the abscissas are scaled in meters). 
The variations of the control points are within the imposed 
boundaries ([-4 mm; 10 mm]). Because of the cubic spline 
approximation the variations can be outside the boundaries 
even if the displacements of the control points satisfy the 
constraints, 
The main characteristics of the reference airfoil and the 
three optimized airfoils are given in Table 2. It can be seen 
that the transition point was moved backwards on the upper 
surface. 
The gain in transition is greater for optimization 2 for which 
the abscissas and the ordinates of the mobile points vary but 
there were no constraints in terms of Q. and CM-
For optimization 3, the gain in transition is the least of all the 
optimizations but it is still of 6% of the chord which 
translates into a 5% decrease in drag. The constraints on C i. 
and CD are respected since there is no variation of the lift 
coefficient and there is a variation of 0.001 for the moment 
coefficient. 
The flexible skin length variation is very small (around 
0.3%) therefore such a skin can be manufactured from a 
flexible but not highly elastic material. 
Figure 5 shows the pressure coefficient for each airfoil. 
It can be observed that for all the optimized airfoils the 
favourable pressure gradient region is extended: there is a 
region where the slope of the pressure coefficient is negative, 
enabling the flow to remain laminar. 
It can also be noticed that the pressure coefficient on the 
lower surface is not affected by the optimization which can 
be explained by the relatively small modifications of the 
upper side shape. 
Figure 6 shows the evolution of the N factor along the 
airfoil upper surface. The transition is triggered when N 
reaches the value of 7. 
As one can see, for all the optimized airfoils the curves show 
a plateau enabling N to grow slower towards the value of 7, 




——- Reference airfoil 
- " - Optimized airloil no 1 
^ - Optimized airfoil no 2 
—• -"Optimized airfoil no 3 
0.6 
Figure 5. Pressure coefficient comparison for case 2 
0 0 1 0.2 0 3 0.4 0,5 *'c 0.6 
Figure 6. Evolution of the N factor on the upper surface for case 2 
C a s e 3 
The optimization was done for a Reynolds number of 
3.3654 millions, a Mach number of 0.3 and 1.5° of 
incidence. 
Like for the results of the previous case all the 
optimized shapes show a bump (see Figure 7). 
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Figure 7. Air fo i ls shape comparison Tor case 3 
Figure 8 illustrates the variations of the flexible skin for 
the three optimized airfoils. 
The displacements of the control points are within the 
boundaries imposed by Genial ([-4 mm; 10 mm]) and the 
curve representing the variations remains within those 
boundaries. 
\ •, 
0 0.1 0.2 0.3 0:4 0.5 0,6 0.7 
_? ; - - - Variation no 1 * t
m * 
A Control points no 1 
— * Variation no 2 
"4 i • Control points no 2 • - • - « • . . . . . . . . 
— —Variation no 3 
„ ; • Control points no 3 
Figure 8. Flexible skin variations for case 3 
The main characteristics of the reference airfoil and the 
three optimized airfoils are presented in Table 3. 
There is an improvement in the transition location even if for 
optimization 3 the gain in transition in only 3% of the chord. 
For optimizations 1 and 2 the drag coefficient has decreased 
by 8%. 
Figure 9 shows the pressure coefficient for all the four 
airfoils. Like in the previous case the favourable gradient 
region is extended further downstream than on the reference 
airfoil. For each optimized airfoil there is a second region 
beginning around 30% of the chord where the slope of the 
pressure coefficient curve is negative again. 
Likewise the pressure coefficient on the lower surface is not 
changed. 
Reference airfoil 
- - - Optimized airfoil no 1 
— - Optimized airfoil no 2 
Optimized airfoil no 3 
0.6 0.8 
Figure 9. Pressure coefficient comparison for case 3 
— Refewce awtorf 
Figure 10, Evolution of the \ factor on the upper surface for ease 3 
Figure 10 shows the evolution of the N factor on the 
upper surface of the four airfoils. As for the previous case 
the N factor evolution reaches a plateau for all the optimized 
airfoils, an evolution related to a delayed transition. 
Case 4 
The optimization was done for a Reynolds number of 
2.8384 millions, a Mach number of 0.25 and -0.5° of 
incidence. 
Again, one can see on Figure 11 that the optimized 
shapes are characterized by a slight bump on the flexible 
skin. 
Figure 12 represents the displacements of the flexible 
skin. The variations of the control points are within the 
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' " . . . . 4 ' 
— - - Variation no 1 
A Control points no 1 
— - Variation no 2 * • • * • • • * • • •» 
• Control points no 2 
— —Variation no 3 
• Control points no 3 
Figure 12. Flexible skin variations for case 4 
The main characteristics of the reference airfoil and the 
three optimized airfoils are presented in Table 4. 
There is a gain in transition location and a decrease in drag 
for all optimizations. The gain and the decrease are higher 
for optimization 2. 
However for optimization 3 the gain in transition is around 
10% and the drag decrease nears 9%, which are significant 
improvements. For optimization 3 the lift and moment 
coefficient variations are within the imposed limits (0.01). 
Reference airfoil 
— - - Optimized airfoil no t 
— - Optimized airfoil no 2 
— —Optimired airfoil no 3 
0.2 0.4 0.6 0.8 
x/c 
Figure 13. Pressure coefficient comparison for case 4 
Figure 13 shows the pressure coefficient for the four 
airfoils. Like for the other two pressure plots, the optimized 
airfoils develop a favourable pressure gradient at around 
30% of the chord which allows the delay of the transition. 
Figure 14. Evolution of the N factor on the upper surface lor CUM.- 4 
128 






































































Figure 14 presents the evolution of the N factor on the 
upper surface of the airfoil. 
Unlike the previous cases, for optimizations 2 and 3 the 
curve does not show a plateau but its slope is significantly 
less than the slope of the reference airfoil's curve, which is 
related to a backward movement of the transition point. 
CONCLUSION 
The main conclusion of this study is that it could be 
possible to delay transition by modifying the shape of only 
48% of the airfoil's upper surface using a "flexible skin" 
concept. 
The optimization enabled to extend the favourable pressure 
gradient region, to move the transition location backwards 
by up to 10% of the chord, to decrease the drag by up to 9% 
while keeping a CL and CM variations under 0.01. The 
constraints were respected and the displacements were 
reasonable which makes this concept applicable with 
available technologies. 
Moreover, since all the optimizations have been performed 
on an airfoil which has been designed to be laminar at 
subsonic speeds, this study shows that it is still possible to 
delay further the transition even on such an airfoil by using 
this morphing shape approach. 
It would be better to replace the cubic spline modelling 
by NURBS or B-splines. Actually, one has to stress that 
using cubic splines might limit the possible gain in 
transition. Indeed cubic splines are only able to represent a 
small number of different forms. Moreover the oscillations 
that represent the shape modifications can be an issue. 
Unlike cubic splines, B-splines and NURBS are able to 
reproduce a very large number of different shapes by 
modifying locally the initial shape (Trepanier et al. 2000). 
Another thing that should be investigated is whether or 
not extending the flexible skin would improve the gain in 
transition obtained through optimisation. 
The authors would also like to thank NSERC, CR1AQ, 
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